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Em Órbita 


Editorial 


Antes de mais impõe-se um pedido formal de 
desculpas pelo atraso na edição deste n.º 50 do 
boletim Em Órbita. Com uma equipa 
extremamente reduzida torna-se por vezes 
complicado trazer até aos leitores as últimas 
novidades no campo da exploração espacial. 


Antecipando um ano que se espera 
fantástico na exploração do espaço, a equipa 
editorial do Em Órbita irá fazer a cobertura o 
mais detalhada possível dos próximos 
acontecimentos no domínio da aventura 
espacial humana, tais como o regresso dos 
vaivéns espaciais e a segunda missão espacial 
tripulada da China prevista para a segunda 
metade de 2004. 


Dos artigos que fazem parte deste 
número do Em Órbita realçamos o artigo “O 
novo lançador 14A14 Soyuz-2”, que nos faz 
uma descrição detalhada do novo veículo russo, 
e o artigo “O Regresso da Genesis” que tenta 
dar uma luz sobre os acontecimentos que 
levaram ao despenhamento da cápsula da 
Genesis no seu regresso à Terra. 


Rui C. Barbosa 
Braga, 25 de Março de 2005 


O boletim Em Órbita, dedicado à Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da autoria de Rui C. Barbosa e tem uma 
edição electrónica mensal. 


Versão web editada por José Roberto Costa (http://www.zenite.nu/orbita/ - www.zenite.nu). 


Neste número colaboraram José Roberto Costa, Harro Zimer, Manuel Montes e Don Pettit. 


Qualquer parte deste boletim não deverá ser reproduzida sem a autorização prévia do autor. 


Rui C. Barbosa (Membro da British Interplanetary Society) 
Rua Júlio Lima. N.º 12 — 2º 
PT 4700-393 BRAGA 


PORTUGAL 


00 351253 2741 46 
00 351 93 845 03 05 


reb(wunetcabo.pt 


Na Capa: O majestoso Delta-4 Heavy inicia a sua primeira missão orbital no dia 21 de Dezembro de 2004. Apesar de ser 
considerado um sucesso pela Boeing, o voo não conseguiu colocar na órbita pretendida a sua carga tendo-se mesmo perdido 


dois pequenos satélites científicos. 
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Conheça as Medidas Elementares de Protecção dos Animais que a ANIMAL 
apresentou como solicitações chave as forças políticas 


Medidas Elementares de Protecção dos Animais 
Solicitações-Chave da ANIMAL 


A. Medidas Elementares de Protecção dos Animais no Entretenimento: 


Proibição clara e específica da prática de tiro a alvos vivos; 

Proibição clara e específica da prática de rodeios; 

Proibição da manutenção e do uso de equídeos e outros animais em carrosséis; 

Proibição da manutenção e do uso de animais em circos e em exibições circenses; 

Proibição da realização de corridas de touros e de quaisquer outras actividades tauromáquicas. 


a 


B. Medidas Elementares de Protecção dos Animais de Companhia: 


1. Criminalização de qualquer forma de abuso ou maus-tratos a animais; 
2. Criminalização de qualquer forma de negligência ou abandono de animais de companhia; 


3. Obrigatoriedade do uso de microchip de identificação em todos os cães e gatos e punição do incumprimento 
desta obrigação; 


4. Criminalização específica da preparação de cães, galos e outros animais para confrontos entre estes, bem 
como da preparação e organização destes confrontos; 


5. Contemplação da possibilidade das despesas de saúde com animais de companhia poderem ser dedutíveis 
nas despesas de IRS; 


6. Criação de um Fundo de Protecção dos Animais, cuja dotação orçamental principal provenha da fatia que se 
coloca entre os 5% (escalão mínimo) e os 19% (escalão máximo) do IVA que incida sobre os produtos 
alimentares para animais de companhia; 


7. Adopção de uma das seguintes medidas, sendo que qualquer um dos organismos referidos de seguida deve 
depender da tutela do Ministério do Ambiente: 


a) Criação do Instituto Nacional de Protecção dos Animais, cuja tarefa central seja 1) a fiscalização e 
aplicação da legislação de protecção dos animais em todo o país, em colaboração com as 
autarquias, autoridades administrativas, policiais e judiciais, e com as associações de protecção dos 
animais legalmente constituídas; e ii) a coordenação e realização, em parceria com as autarquias e 
as associações de protecção dos animais legalmente constituídas, da recolha, acolhimento, 
esterilização e castração de machos e fêmeas, e gestão da adopção responsável de animais 
abandonados ou errantes, gerindo e usando, para este efeito, o Fundo de Protecção dos Animais 
anteriormente referido; 


b) Conversão da actual Direcção Geral de Veterinária na Direcção Geral de Protecção da Saúde e do 
Bem-Estar Animal, com uma Direcção de Serviços de Protecção do Bem-Estar Animal, cuja tarefa 
central seja 1) a fiscalização e aplicação da legislação de protecção dos animais em todo o país, em 
colaboração com as autarquias, autoridades administrativas, policiais e judiciais, e com as 
associações de protecção dos animais legalmente constituídas; e ii) a coordenação e realização, em 


Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 2 


Em Órbita 


parceria com as autarquias e as associações de protecção dos animais legalmente constituídas, da 
recolha, acolhimento, esterilização e castração de machos e fêmeas, e gestão da adopção 
responsável de animais abandonados ou errantes, gerindo e usando, para este efeito, o Fundo de 
Protecção dos Animais anteriormente referido; 


C. Medidas Elementares de Protecção dos Animais de Criação e Experimentação: 


1. 


2. 


Reforço da fiscalização e aplicação das normas europeias e nacionais em vigor de protecção dos animais 
durante a criação, a alimentação, o transporte e o abate e occisão; 


Reforço da fiscalização e aplicação das normas europeias e nacionais em vigor de protecção dos animais 
nos laboratórios e biotérios onde sejam mantidos animais usados com fins experimentais; 


Atribuição de legitimidade às associações de protecção dos animais para terem livre acesso aos locais onde 
os animais de criação e de experimentação são criados, mantidos, alimentados, transportados, usados e 
mortos ou occisados, com a possibilidade de elementos identificados destas associações poderem assistir, 
registar e fiscalizar a maneira como estes procedimentos se desenrolam e de, quando identificadas 
situações de incumprimento, poderem, com o apoio das autoridades competentes, pôr fim a essas 
irregularidades e preservar os animais afectados; 


Proibição da criação, captura e morte de animais para a extracção do seu pêlo e posterior utilização do 
mesmo em peças de vestuário ou para comercialização directa desta matéria. 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através 


de socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 
activismo animal-subscribe(Dyahoogroups.com. 





Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 


Se não quiser receber mais a Newsletter da ANIMAL, por favor envie um e-mail com a inscrição "Sair" para info(Danimal.org.pt. 


PAN 


anima 


ASSOCIAÇÃO 


a 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 
A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à medida que 
decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. Os valores incluem os voos do X-15 e da SpaceShipQOne. Estes dados 
estão já actualizados com os membros da Soyuz TMA-5. 


Os 10 mais experientes 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Alexander Yurievich Kaleri 


Yuri Vladimirovich Usachyov 


747d 14h 09m 36s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 678d 16h 33m 36s 
651d 00h 00m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 624d 09h 2Im 36s 
610d 03h 40m 59s 
Victor Mikhailovich Afanasyev  555d 18h 28m 48s 
552d 22h 19m 12s 
Musa Khiramanovich Manarov | 541d 00h 28m 48s 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov ld 0lh 18m 00s 
Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s 
Konstantin Petrovich Feoktistov Id 00h 17m 03s 
Yang Liwei Od 21h 2Im 36s 
Virgil Ivan 'Gus' Grissom Od 05h 08m 37s 
Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s 
Yuri Alexeievich Gagarin Od 01h 48m 00s 
Sharon Christa McAuliffe Od 00h 0Im 13s 


Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 
Nikolai Mikhailovich Budarim 444d 0lh 26m 24s 


Os 10 voos mais longos 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s 
Musa Khiramanovich Manarov | 365d 21h 36m 00s 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s 
Yuri Viktorovich Romanenko 326d 12h 00m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 311d 19h 12m 00s 
Valeri Vladimirovich Polyakov . 240d 21h 36m 00s 
Leonid Denisovich Kizim 237d 00h 00m 00s 
Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 00h 00m 00s 
Oleg Yurievich Atkov 237d 00h 00m 00s 


Astronautas com maior número de voos 


Gregory Bruce Jarvis Od 00h 0Im 13s 
Michael John Smith Od 00h OIm 13s 


Os 10 mais experientes em AEV 


77h 4Im 00s 
58h 27m 00s 
49h 34m 00s 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 

Nikolai Mikhailovich Budarin 46h 14m 00s 
Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 
Victor Mikhailovich Afanasyev 38h33m 00s 
Vladimir Nikolaievich Dezhurov 37h 56m 00s 


Cosmonautas e Astronautas 


Jerry Lynn Ross 

Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 
John Watts Young 

Curtis Lee Brown, Jr. 

James Donald Wetherbee 

Collin Michael Foale 


Segundo a FAI 436 
Segundo a USAF 442 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 434 


Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


URSS/Rússia 99 Cuba 

EUA 2715 Mongólia 
Checoslováquia 1 Roménia 
Polónia 1 França 
Alemanha 10 Índia 

Bulgária Canadá 
Hungria Arábia Saudita 
Vietname Holanda 


ND ma OO LO Fa Ha a 
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Itália 
Ucrânia 
Espanha 
Eslováquia 
África do Sul 
Israel 

China 
TOTAL 


México 
Síria 
Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


4 
l 
l 
l 
l 
l 
l 
4 
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O Regresso da Genesis 


Lançamento 
O 34º lançamento orbital de 2001 ocorreu às 1613:40.324UTC do dia 8 de 
Agosto quando m foguetão Delta-2 7326 lançou a sonda Genesis com o 
objectivo de recolher amostras de partículas do vento solar. O lançamento 
teve lugar desde o SLC-17A (Space Launch Complex — 174) do Cabo 
Canaveral. 


O lançamento foi adiado por várias vezes devido às condições 
atmosféricas desfavoráveis no Cabo Canaveral. 


Na sua missão a Genesis viajou até ao ponto Ll (Lagrange 1) do 
sistema Terra — Sol, isto é o ponto onde a força gravítica do Sol tem a 
mesma intensidade da força gravítica da Terra, situado a 1,5 milhões de 
quilómetros em direcção do Sol. Neste ponto a Genesis recolheu amostras 
do vento solar sem estar influenciada pela gravidade da Terra durante 30 
meses. 


A 
RSA FIRST RR 


A Genesis possuia vários colectores destinados à recolha do 
vento solar em diferentes situações, quer este seja mais ou menos rápido 
ou então em caso de tempestades solares. Em Abril de 2004 a Genesis 
iniciou o seu regresso à Terra passando pelo ponto L2 do sistema Terra — Sol. 





A fase final do regresso à Terra deveria ver a cápsula da Genesis a reentrar na atmosfera terrestre sobre o Oceano 
Pacífico e descer sobre um campo militar perto de Salt Lake City, Utah. Antes 
de chegar ao solo a cápsula deveria ser recolhida por um helicóptero de forma 
a evitar que o impacto no solo a danifique ou as suas amostras no seu interior. 


Breve descrição do lançamento da Genesis 


A T-3m (1610:40UTC) da ignição, foram armados os dispositivos de 
autodestruição do Delta-2 e aT-2m (1611:40UTC) o tanque de oxigénio 
líquido do primeiro estágio do veículo lançador foi selado em preparação da 
pressurização do tanque. 


A T-Im (1312:40UTC) as bombas hidráulicas do segundo estágio 
passaram a utilizar a energia interna do Delta após a verificação das suas 
pressões que foram consideradas aceitáveis. 


A ignição deu-as às 1613:40UTC e meros segundos depois o Delta-2 
abandonava a plataforma de lançamento. A T+20s (1614:00UTC) o Delta-2 
executou uma manobra que o colocou na sua trajectória ideal e dez segundos 
(1614:10UTC) mais tarde os três propulsores sólidos atingiram o seu período 
de máxima potência. O Delta-2 atingia uma velocidade supersónica a T+50s 
(1614:30UTC). Os três propulsores laterais sólidos iniciais terminaram a sua 
queima e separaram-se do corpo central do Delta-2 às 1615UTC (T+Imj5s). A 
T+1m30s o lançador encontrava-se a 16,09 km de altitude e a 43,45 km do 
Cabo Canaveral. 


Às I616UTC (T+2m50s) o Delta-2 viajava a 7241,85 km/h e 
encontrava-se a uma altitude de 43,45 km, estando a 140 km do Cabo 
Canaveral. Aos 4m de voo a sua velocidade era de 15127 km/h e viajava a 
uma altitude de 70,81 km, encontrando-se a 317 km do seu local de lançamento. 





A T+4m35s atingia-se a fase MECO (Main Engine Cut-Off) e a posterior separação do primeiro estágio do Delta-2. Dez 
segundos mais tarde entrava em ignição o segundo estágio. A ogiva de protecção do Genesis separava-se às 1619UTC 
(T+5m20s) e a T+6m o conjunto encontrava-se a 130 km de altitude, viajando a 19955,32 km/h e encontrando-se a 820,74 km do 
Cabo Canaveral. 


A primeira paragem do motor do segundo estágio (SECO 1) deu-se às 1624UTC (T+10m32s). Os dados preliminares 
enviados pelo segundo estágio revelaram nesta fase que o SECO 1 tivera lugar 6s mais cedo do que previsto, no entanto revelou 
também que o segundo estágio tinha adquirido mais velocidade do que planeado, acabando por compensar a falha anterior. A 
órbita inicial tinha os seguintes parâmetros orbitais: 197,34 km de apogeu, 185,22 km de perigeu e uma inclinação de 28,5º em 
relação ao equador terrestre. 
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Ás 1709UTC (T+56m40s) o motor Aerojet AJ10-118K entrou novamente em funcionamento de forma a elevar a órbita 
da sonda. Ás 1714UTC (T+1h 00m30s) confirmou-se a separação do segundo estágio e a ignição do motor Thiokol Star 37FM 
de combustível sólido do terceiro estágio do Delta-2. A separação entre o terceiro estágio e o Genesis deu-se às 1717UTC (T+lh 
04m 08s). A Genesis abriu os seus painéis solares às 1719UTC (T+1h6m). 


Descrição da Genesis 


A Genesis foi construída pela Lockheed Martin Astronautics e 
tinha um peso de 494 kg (incluindo 220 kg da cápsula de 
reentrada), peando 636 kg no lançamento. O veículo tinha uma 
altura de 1,3 metros, atingindo 6,8 metros com os painéis solares 
abertos. A cápsula de reentrada tinha um diâmetro de 1,52 metros. 


A Genesis estava equipada com um sistema de propulsão 
que consumia hidrazina e com uma cápsula de recolha de 
amostras com placas móveis de recolha, e um concentrador iónico 
que rejeitava os protões (que na verdade constituem 80% do vento 
solar). 


O maior colector era constituído por um mosaico com 1 
metros de diâmetro que consistia em muitas telha em forma 
hexagonal e feitas de diamante, ouro, sílica ultra pura, safira, 
alumínio ou germânio. Todos os tipos de 16es deveriam ficar 
aprisionados no maior colector, enquanto que os 16es de carbono, 
nitrogênio e oxigénio seriam recolhidos no colector concentrado 
de 10es constituído por telhas fabricadas em diamante ou sílica. A 
concentração de 10es neste colector era necessária pois estes 
mesmos poderiam conter contaminações terrestres por parte destes elementos. Esta concentração foi possível devido à utilização 
de um espelho parabólico, com voltagens positivas confinadas a pequenos números de segmentos na sua superficie. A superficie 
parabólica focava uma quantidade muito pequena da luz ou calor solar. Um total de cerca de 10 a 20 microgramas de 16es seriam 
recolhidas por ambos os colectores durante os 30 meses de exposição. O espectrômetro iónico monitorizava toda a espécie de 
energias superiores a 1 keV e o espectrômetro de electrões monitorizava os electrões de baixa energia. 





Regresso à Terra 


Trinta dias antes do seu histórico regresso à Terra, a Genesis levou a cabo a sua 20º correcção de trajectória quando às 1200UTC 
do dia 9 de Agosto de 2004 foi accionado o seu motor que alterou a sua velocidade em 1,4 m/s. A manobra foi finalizada às 
1250UTC e consumiu 0,5 kg de propolente. Uma nova manobra seria levada a cabo a 29 de Agosto e outra a 6 de Setembro, 
colocando a Genesis numa trajectória precisa para o seu regresso no denominado UTTR (Utah Test and Training Tange) da 
Força Aérea dos Estados Unidos. 


Pelas 0900UTC do dia 6 de Setembro, a Genesis 
passava pela órbita da Lua viajando a uma velocidade de 
4.345 km/h. Neste dia o veículo realizava também a sua 
última manobra antes da separação da cápsula de 
reentrada. A separação da cápsula tinha lugar às 
H53UTC do dia 8 de Setembro a uma distância de 
59.600 km da Terra. 


O primeiro contacto com a atmosfera terrestre 
tinha lugar às 1555SUTC e a uma velocidade de 11 km/s. 
Os problemas parecem ter surgido alguns segundos mais 
tarde. Um dispositivo deveria ter separado o escudo 
térmico que protegeu a cápsula na reentrada atmosférica, 
mas tal não aconteceu e câmaras de longo alcance 
captavam a cápsula descontrolada a dirigir-se para o solo. 
O impacto teve lugar às 1558UTC numa localização 
situada a 40º 7º 40” N — 113º 30º 29” O. A cápsula 
atingiu o solo a uma velocidade entre os 40 m/s e os 90 
m/s, enterrando-se nas areias no UTTR e expondo parte 
da sua carga aos elementos. 





O plano inicial da NASA previa que a secção principal da Genesis reentrasse na atmosfera, porém tal não veio a 
acontecer. As 1208UTC o veículo executava uma manobra de alteração de trajectória a uma altitude de 56.700 km, elevando 
assim o seu perigeu a uma altitude de 242 km (antes da manobra o seu perigeu orbital encontrava-se debaixo da superficie). A 
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Genesis passava então perto do nosso planeta e ficava assim numa órbita com um apogeu a 1.350.949 km, um perigeu a 242 km 
e uma inclinação orbital de 52,0º em relação ao equador terrestre. A Genesis tinha a maior aproximação à Terra às 1558UTC e 
ultrapassava a órbita lunar a 11 de Setembro. A 6 de Novembro voltava de novo ao seu perigeu orbital mas nesta fase as 
perturbações pela força gravítica solar e lunar haviam já alterado a sua órbita tendo agora apogeu a 1.454.293 km, um perigeu a 


60.672 km e uma inclinação orbital de 41,9º. 





A NASA e a Lockheed Martin terão ainda de 
analisar profundamente esta falha, pois a sonda 
Stardust que deverá regressar à Terra a 15 de Janeiro 
de 2006, contém um dispositivo semelhante. 


Com a sua fuselagem violada e meio enterrada nas 
areias do deserto do Utah, eis a Genesis após o 


regresso à Terra a 8 de Setembro de 2004. Imagem: 
Arquivo fotográfico do autor. 
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Durante a missão da Genesis a NASA 
havia proposto a realização da missão Exodus que 
tiraria partido do corpo principal da Genesis que 
orbitaria o Sol numa órbita próxima da Terra. 


Conclusão 


Apear do seu aparatoso regresso à Terra, 
muitas das amostras contidas no interior da cápsula 
de reentrada da Genesis foram recuperadas e 
consideradas extremamente úteis para o sucesso da 
missão. Logo após o acidente, as amostras foram 
transportadas para o Centro Espacial Johnson, 
Houston — Texas, onde se deu início à sua análise. 


Uma comissão de inquérito determinou 
posteriormente que um dispositivo gravítico havia 
sido montado numa posição incorrecta não sendo 
capaz de determinar o momento de abertura dos 
pára-quedas que deveriam abrandar a descida da 
cápsula e permitir que ela fosse recuperada em 
plano ar por helicópteros. Este dispositivo 
gravítico teria a função de detectar a desaceleração 
da cápsula ao reentrar na atmosfera e iniciar uma 
contagem decrescente que finalizaria na abertura 
dos pára-quedas. 
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Orçamento da NASA para 2006 


No dia 7 de Fevereiro de 2005 a Administração Bush 
apresentou a sua proposta de orçamento para a agência 
espacial americana NASA, requerendo cerca de 16,5 biliões 
de dólares e deixando de fora qualquer fundo para uma 
missão de reparação do telescópio espacial Hubble ou para 
uma missão com propulsão nuclear tendo como destino o 
planeta Júpiter. 


O orçamento proposto para a NASA, num total de 
16,45 biliões de dólares, representa um aumento de 2,4% 
em relação a 2005, sendo no entanto menos do que era 
esperado (500 milhões de dólares) mas mesmo assim 
superior ao orçamento de qualquer outra agência 
governamental que viram os seus orçamentos reduzidos. Tal 
como era esperado o orçamento não inclui qualquer fundo 
para uma missão de reparação do telescópio espacial 
Hubble quer seja tripulada ou robótica, com os responsáveis 
da NASA a referirem que não seria possível preparar uma 
missão robótica antes da data prevista para que o telescópio 
deixe de funcionar... No entanto o Hubble é ainda referido 
no orçamento com a atribuição de 93 milhões de dólares 
para o desenvolvimento de um método seguro para retirar o telescópio da órbita terrestre. Por outro lado, o orçamento também 
não inclui qualquer fundo para a missão JIMO (Jupiter Icy Monns Orbiter), um grande veículo com propulsão nuclear que estava 
previsto para ser lançado em 2015 para estudar as luas geladas de Júpiter. 





A NASA 1rá entretanto financiar outros projectos tal como o Projecto Prometeu que tem como objectivo desenvolver 
sistemas de energia e propulsão nuclear (de referir que o JIMO havia sido uma peça fundamental do Projecto Prometeu). O 
orçamento também inclui menos fundos do que originalmente projectado para o programa de desenvolvimento do CEV (Crew 
Exploration Vehicle), sendo no entanto suficiente para manter o programa dentro dos planos iniciais de calendarização com um 
voo não tripulado em 2008. No total foram destinados 753 milhões de dólares para o CEV. 


O orçamento inclui um total de 4,5 biliões de dólares para o programa do vaivém espacial, o que representa um aumento 
de 366 milhões de dólares, porém este aumento servirá para cobrir os custos necessários para colocar a frota de vaivéns apta para 
voar. 


A NASA 1rá também iniciar este ano a possibilidade de proceder ao encerramento de um dos seus centros espaciais. 


Quando em 2004 os responsáveis da NASA apresentaram o seu plano quinquenal, estes ficaram surpreendidos por 
receberem somente pouco mais de 17 milhões de dólares em 2006. Porém, com o aumento do défice económico dos Estados 
Unidos e devido ao custo da Guerra no Iraque, o dinheiro disponível é muito escasso sendo a NASA das poucas instituições para 
as quais foi proposto um aumento. 
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Emblemas espaciais 


Ao longo dos mais de 40 anos de história do voo espacial tripulado, todas a missões espaciais tiveram os seus emblemas que 
representavam os objectivos dessa missão. Nesta secção do Em Órbita vamos passamos em revista todos os meses um pouco da 
História dos emblemas espaciais, desde as missões tripuladas até aos voos automáticos que permitiram ao ser humano descobrir 
os segredos dos Cosmos e abrir a auto-estrada que um dia nos levará às estrelas. 





ISS Expedição 11 


O emblema da 11º missão permanente na estação 
espacial internacional (ISS), dá uma especial ênfase 
ao papel da Rússia e dos Estados Unidos na 
colaboração do projecto da ISS. As duas chamas 
semelhantes a rastros de foguetões transportam as 
bandeiras das duas nações e representam os veículos 
Soyuz e os vaivéns espaciais. A imagem da ISS 
mostra a sua configuração no início da expedição, 
com um veículo Soyuz e um veículo Progress 
acoplados, além dos enormes painéis solares 
americanos. 


Os nomes dos dois membros da expedição 
encontram-se na margem do emblema. O 
Comandante da ISS Serguei Krikalev e o Engenheiro 
de Voo e Oficial de Ciência da NASA John Philips, 
deverão ser lançados a bordo da Soyuz TMA-6 e 
deverão ocupar a estação quando o vaivém espacial 
americano retomar as suas missões espaciais. 
Krikalev e Philips explicam que “a beleza no nosso 
planeta natal e os contrastes do ambiente espacial são 


representados pelo azul e pelo verde da Terra com a ISS em órbita, e pelas brilhantes estrelas, céu escuro e o Sol nascente”. 


Sergei Konstantinovich Krikalev e John Lynch 


Philips constituem a 11º expedição permanente 
a bordo da ISS. A missão terá início a 15 de 
Abril de 2005 com o lançamento da cápsula 
Soyuz TMA-6 (ISS-10S) na qual viajará 
também o astronauta italiano Roberto Vittori 


da Agência Espacial Europeia. 
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O novo lançador Soyuz-2 


O novo lançador russo Soyuz-2 é uma versão modernizada do clássico lançador 114511U Soyuz-U, incorporando algumas 


modificações principais que resultaram no aumento da performance do veículo, tendo mantido o desenho básico. 
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As principais modificações aplicadas ao primeiro e segundo estágio 
incluem a introdução de novos sistemas injectores nos motores e uma 
modificação no rácio da mistura de propolentes utilizada. Da mesma forma 
foi aumentada a performance do terceiro estágio. O lançador foi equipado 
com um novo sistema de controlo que permite a alteração do plano orbital, o 
que não acontece com as versões anteriores destes lançadores que percorrem 
uma trajectória “fixa” com a base da plataforma de lançamento a ser 
orientada para o azimute desejado. O novo Soyuz-2 tem também 
incorporado um novo sistema de telemetria digital que permite uma melhor 
monitorização do veículo. O Soyuz-2 utiliza também uma nova ogiva com 
um diâmetro de 3,7 metros que permite o transporte de maiores cargas. 


O principal objectivo do novo lançado serão os clientes comerciais 
e o veículo deverá ser amplamente utilizado para lançar cargas a partir do 
Centro Espacial de Kourou, Guiana Francesa, utilizando os estágios 
superiores Fregat e Ikar. Lançado desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur, o 
novo lançador poderá colocar 8.500 kg numa órbita terrestre baixa ou então 
lançar 2.350 kg numa trajectória lunar. O 14414 pode também ser lançado 
desde o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, tal como aconteceu no seu voo 
immaugural. Os lançamentos levados a cabo desde CSG Kourou podem 
colocar numa órbita terrestre baixa entre 9.000 kg e 9.200 kg. 


O Soyuz-2 foi também considerado para colocar em órbita satélites 
militares e numa fase posterior ser o lançador dos veículos tripulados russos. 
Porém, antes de ser considerado para os voos tripulados, o Soyuz-2 seria 
utilizado para colocar em órbita a versão M1 dos cargueiros Progress 
equipados com o bloco de montagem e protecção SZB (11851742), tendo 
um peso total de 8.350 kg e um diâmetro máximo de 3 metros. Outras cargas 
a serem lançadas pelo 14414 Soyuz-2 seriam os componentes russos da 
estação espacial internacional com um peso total de 8.100 kg, um diâmetro 
máximo de 3,7 metros e um comprimento máximo de 14,1 metros. 


O desenvolvimento do lançador Soyuz-2 


O projecto do Soyuz-2 tem as suas raízes no projecto do lançador 114511M 
Rus (figura ao lado cedida por TSSKB Progress). Este projecto tinha como 
objectivo levar a cabo o maior e mais completo melhoramento na família dos 
lançadores R-7 em mais de 40 anos. O projecto deveria utilizar motores no 
primeiro estágio que haviam sido desenvolvidos para o segundo estágio do 
foguetão 11K77 Zemt-2 de forma a aumentar consideravelmente a sua 
performance. O novo lançador seria lançado desde o Cosmódromo GIK-1 
Plesetsk e poderia transportar cargas iguais ou superiores às que são lançadas 
desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur (o novo foguetão permitiria assim 
que muitas operações e lançamentos fossem transferidos para território 
russo). O veículo 11A4511M Rus poderia colocar 7.900 kg numa órbita a 200 
km de altitude ou então uma carga de 2.900 kg numa órbita de transferência 
para a órbita geossíncrona. 


O desenvolvimento do Rus acabou por dar lugar ao 


desenvolvimento dos lançadores 11A511FG Soyuz-FG e 14414 Soyuz-2. 


O lançamento do Soyuz-2 em missões que tinham como objectivo a estação espacial internacional, implicava que as 


instalações da Área 2 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (que inclui o edifício MIK 2-1 e a extensão MIK-1A como área de 
processamento dos lançadores e das suas cargas), fossem reconvertidas de forma a suportarem o processamento do novo 
foguetão em meados do ano 2000. No entanto e devido às extremas dificuldades financeiras de todo o programa espacial russo 
no final da última década do século passado, a Rússia viu-se obrigada a suspender estes planos. 


Todo o programa do novo foguetão sofreu um atraso de quase uma década, originando modificações em diferentes fases 
do projecto. O plano original para o desenvolvimento do Soyuz-2 previa a utilização do novo motor de ciclo fechado RD-0124 


Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 10 


Em Órbita 


(ou 14D23) no seu terceiro estágio e um sistema de controlo de voo totalmente digital. O primeiro e o segundo estágio do 
lançador seriam equipados com os motores 14D21 e 14D22 contendo sistemas de injecção melhorados. 








Esta sequência de imagens mostra o 
transporte do Soyuz-2-1A para a plataforma 
de lançamento. Imagens: cedidas por Gunter 
Krebs para o arquivo fotográfico do autor. 
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O desenvolvimento do motor RD-0124 resultou num programa 
lento e dispendioso, sendo adiado para uma fase posterior. Na realidade, os 
testes do motor RD-0124 tiveram início só em 1996 e foram finalizados em 
Fevereiro de 2004. Os representantes do fabricante dos motores 
(Khimautomatika em Voronezh) referiam que a produção em série do novo 
motor poderia ter início em 2005. O motor RD-0124 irá assim voar pela 
primeira vez no Soyuz-2-1B em 2006. 


O lançador seria assim testado numa versão preliminar, o Soyuz-2- 
IA equipado com uma ogiva com um diâmetro de 4 metros e sendo capaz 
de transportar mais 300 kg de carga devido à substituição do velho sistema 
de controlo analógico por um computador digital e à utilização de uma 
trajectória de lançamento mais flexível. 


O desenvolvimento do Soyuz-2 é realizado em duas fases nas 
quais são ensaiadas duas versões do lançador que caracterizam os novos 
aspectos do novo veículo. Para além da capacidade de colocar em órbita 
diferentes cargas (250 kg a 300 kg no que diz respeito à versão 1A ou entre 
1.100 kg e 1.200 kg no que diz respeito à versão IB), é melhorada a 
precisão na inserção orbital com um erro máximo de +/- 2,5 s no período 
orbital (em comparação com um erro de 22 s existente actualmente para o 
HASIU Soyuz-U). Por outro lado, expandiu-se a possibilidade de 
colocação de cargas em diferentes inclinações orbitais, mas mantendo as 
áreas de impacto dos estágios descartados devido à possibilidade da 
realização de manobras nos três eixos dimensionais durante a fase activa do 
lançamento. As cargas podem ser colocadas em órbitas circulares elevadas, 
elípticas, sincronizadas com o Sol, de geotransferência, geostacionárias e 
planetárias quando utilizando o estágio superior Fregat. 


Características do Soyuz-2 


O lançador Soyuz-2 tem um peso de 311.700 kg no lançamento dos quais 
278.800 kg são o peso do combustível. Sem o módulo orbital, isto é sem a 
ogiva que alberga a carga e a interface de ligação com o terceiro estágio, o 
veículo tem um peso de 303.200 kg. 


O Soyu-2-1A é capaz de colocar 7.480 kg numa órbita baixa a 200 
km de altitude e com uma inclinação de 5,3º em relação ao equador 
terrestre, podendo colocar 1.300 kg numa órbita geossíincrona a 36.000 km 
de altitude. Por seu lado o Soyuz-2-1B é capaz de colocar 8.660 kg numa 
órbita baixa a 200 km de altitude e com uma inclinação de 5,3º, podendo 
colocar 1.480 kg numa órbita geossíncrona. 


O estágio 
inicial (4 propulsores 
laterais a combustível 
líquido: LOX e T1 - 
querosene) tem um 
peso bruto de 44.400 
kg (por propulsor) e 
uma massa de 3.810 
kg sem combustível. 
É capaz de 
desenvolver uma 
força de 85.500 kgf 

| : mo no lançamento 
(104.123 kgf no vácuo) e tem um Tq de 120 s, um Tes de 310 s e um Tes-nm 
de 264 s. Cada propulsor tem um diâmetro de 2,68 metros e um 
comprimento de 19.60 metros. Cada propulsor está equipado com um 
motor RD-107A/14D22 (também denominado RD-117 e apresentando 
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poucas alterações em relação ao motor RD-107, possuindo um maior número de componentes de fabrico russo). 


O segundo estágio tem um peso bruto de 105.400 kg e uma 
massa de 6.875 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força 
de 79.400 kg no lançamento (101.931 kgf no vácuo) e tem um Tq de 
286 s, um les de 311 s e um Tes-nm de 245 s. Este estágio tem um 
diâmetro de 2,95 metros e um comprimento de 27.80 metros. Está 
equipado com um motor RD-1084/14D21, consumindo LOX e T-1. 


O terceiro estágio tem um peso bruto de 25.200 kg e uma 
massa de 2.355 kg sem combustível. O desempenho deste estágio 
depende da versão do lançador: enquanto que o Soyuz-2-1A capaz de 
desenvolver uma força de 30.400 kgf no lançamento, o Soyuz-2-1B 
desenvolve 30.000 kgf. Este estágio tem um Tq de 300 s e um Tes de 
259 s. Tem um diâmetro de 2,66 metros e um comprimento de 6.74 
metros. Está equipado com um motor RD-0110/11D55 (Soyuz-2-1A) 
ou RD-0124/14D23 (Soyuz-2-1B). 





Tal como os restantes veículos 
desta família de lançadores, o Soyuz-2 é um 
sistema com separação paralela dos seus 
propulsores laterais e separação transversal 
dos restantes estágios. O primeiro estágio 
do lançador consiste em quatro propulsores 
cónicos laterais que são acopladas ao corpo 
central do veículo por juntas de fixação 
esféricas. Cada propulsor lateral é 
composto por uma estrutura cónica, um 
tanque de oxidante (LOX) de forma cônica, 
uma secção inter tanque, um tanque de 
combustível (T-1) de forma cónica, um 
módulo contendo tanques de peróxido de 
hidrogénio e nitrogénio, e uma secção 
inferior cilíndrica que alberga um motor 
RD-107A. O controlo de voo é 
proporcionado por erelons em forma 
triangular colocados em Ppilões. Uma 
unidade de actuação eléctrica é utilizada 
para controlar os elerons. 


O segundo estágio ou corpo central 
do lançador, é composto por uma secção | A 8 de Novembro de 2004 tudo estava pronto para o lançamento inaugural do 


inferior que contém um motor RD-108A, Soyuz-2. Nesta imagem é visível a fase de retracção das estruturas de serviço 
um tanque de peróxido de hidrogénio com | da plataforma LC43/4 que permitem o acesso aos diferentes pontos do 
um tanque em forma toroidal montado no | lançador. Imagem: arquivo fotográfico do autor / ESA. 





seu interior e contendo nitrogénio líquido, 
um tanque de combustível, um tanque de oxidante e uma secção de equipamento. O controlo do lançador nos três vectores 
espaciais é levado a cabo pelas tubeiras direccionais do motor RD-1084A. 


O primeiro lançamento do Soyuz-2 


O lançamento inaugural do 14414 Soyuz-2-1A esteve inicialmente agendado para ter lugar a 15 de Outubro de 2004 segundo a 
agência noticiosa RIA Novosti' noticiava a 7 de Julho de 2004. Os preparativos para o lançamento haviam sido iniciados já em 
2003 e durante 2004 as forças militares espaciais russas ensataram por diversas vezes todos os passos da missão. Outros 
preparativos tinham lugar em outra localizações do território russo e não só com a implementação de novos equipamentos de 
observação tal como aconteceu com a instalação de um sistema electro-óptico (Okno) no Tajiquistão, além de novos sistemas de 
escuta de rádio. 


No entanto o lançamento do novo foguetão seria adiado por várias vezes. A 2 de Setembro a agência RIA Novosti? 
informava que o lançamento seria adiado para 29 de Outubro de 2004 devido a problemas técnicos na preparação dos sistemas 


"“New Russian Rocket Soyuz 2-1A To Be First Launched On October 16”, http://en.rian.ru/ 
* «First Launch Of New Soyuz-2 Carrier Rocket Scheduled For October 29”, http://en.rian.ru/ 
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necessários para o sucesso da missão. As informações veiculadas pela RIA Novosti indicavam que a primeira missão do novo 
Soyuz-2 iria transportar um modelo de um satélite que seria colocado numa órbita que seguiria uma trajectória balística que 
acabaria com um impacto no Oceano Pacífico. Isto é, a carga seria colocada em órbita terrestre mas certamente não completaria 
uma volta completa do planeta pois acabaria por mergulhar nas águas do Oceano Pacífico antes de ser detectada em órbita. 


O primeiro foguetão Soyuz-2 foi transportado” para o 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk a 6 de Outubro, data em que abandonou 
as instalações Progress em Samara, tendo chegado ao cosmódromo a 
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verificaram o veículo antes de se proceder ao seu 
transporte. Após chegar a Plesetsk deu-se início aos 
testes operacionais e de verificação, iniciando-se 
também a montagem dos sistemas básicos no 
complexo de lançamento LC43/4. 


Á medida que se foi aproximando a data de 
lançamento, foram intensificados os preparativos. Em 
meados de Outubro foi detectada uma anomalia nos 
sistemas de solo do complexo de lançamento. O 14414 
Soyuz-2-1A foi transportado para a plataforma de 
lançamento a 27 de Outubro, mas a 20 de Outubro 
agência RIA Novost” e o portal SpaceDaily 
noticiavam que o lançamento seria adiado (com a 
agência RIA Novosti a indicar o período de 2 a 5 de 
Novembro como a data provável de lançamento). No | Estas duas imagens mostram diferentes perspectivas do foguetão 
entanto a 25 de Outubro várias fontes indicavam que o 144114 Soyuz-2-1A na plataforma de lançamento LC43/4 do 
lançamento teria lugar a 29 de Outubro”,” com a | Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. A imagem em cima à esquerda 
agência Interfax” a indicar a hora de lançamento como | mostra o lançador observado desde o fosso das chamas. De notar 
1330UTC. Porém, mais uma vez o lançamento seria | as estruturas (pintadas em azul) que sustentam o veículo. Imagens: 
adiado a 28 de Outubro desta vez devido a problemas arquivo fotográfico do autor. 
detectados no software do lançador durante as 
verificações eléctricas nos preparativos para o voo”, º,!,2. Os preparativos para o lançamento foram retomados no início do mês 
de Novembro e no dia 3 a Interfax anunciava!” que uma nova data de lançamento seria anunciada brevemente. Tal viria a 





*“Russia's Cutting-Edge Carrier Rocket Brought To Plesetsk” , http://en.rian.ru/ 

* “Test Launch Of New Carrier Soyuz-2 Might Be Postponed — Expert”, http://en.rian.ru/ 

* “Soyuz launch Test From Plesetsk Delayed”, www.spacedaily.com/news/iss.04zzl.html 

* “Russia To Test New Soyuz Booster On Oct.29”, www teuters.com 

" “Soyuz M-2 Space Rocket To Launch Milsat's From Russia's Territory”, www .itar-tass.com 

*“Ryssia To Test New Soyuz Launching Vehicle On October 29”, http://www? interfax.ru/eng/news/politics/041025/72050/story.html 
? “Russia Postpones launch Of New Booster Rocket”, http://www2 .interfax.ru/eng/news/politics/041028/72605/story.html 

“ “Soyuz-2 Test Launch Suspended Because Of A Malfunctioning Onbord Computer”, www itar-tass.com 
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; cm Anl4 ae ad 
acontecer a 5 de Novembro quando é anunciado pela agência RIA Novosti que o lançamento teria lugar a 6 de Novembro, mas 
i m g 4 1 é : o Rê 
mais uma vez tal não viria a acontecer” pois o lançamento era novamente adiado devido a novos problemas técnicos no seu 
16 
software ”. 


Uma terceira tentativa de lançamento foi 
agendada para 8 de Novembro!” pelas 1330UTC. O 
lançamento acabou por ter lugar às 1830UTC e o 
desempenho do novo lançador foi exemplar. O último 
estágio do 14414 Soyuz-2-1A entrou em órbita por 





escassos minutos e logo de seguida activou o seu motor colocando a sua 
carga numa trajectória que terminou com um impacto no Oceano 
Pacífico. Segundo Jonathan McDowell a órbita atingida tinha um apogeu 
entre os 150 km e os 250 km de altitude com um perigeu entre os -100 
km e os -200 km e uma inclinação entre os 50º e os 52º em relação ao 
equador terrestre (com os valores de: apogeu 180 km, perigeu -150 km, 
inclinação orbital 51,8º como sendo a órbita mais provável). A reentrada 
terá tido lugar às 185SUTC (T+25m). 


O satélite 17F116 Oblik 


No seu lançamento inaugural o foguetão 14414 Soyuz-2-1A transportou 
um dos últimos modelos do satélite 17F116 Oblik. Este veículo (também 
designado Zenit-8) foi utilizado para fotorreconhecimento obtendo 
imagens de baixa resolução que eram 
gravadas em filme fotográfico enviado 
de volta para a Terra no interior de 
pequenas cápsulas. Estava equipado 
com uma câmara fotográfica Ftor-2 e 
com instrumentação de observação 
electrónica Kust-12M. O veículo tirava 
partido do modelo Zenit a partir do qual 
foram criadas as cápsulas tripuladas 
VostoK e Voskhod. 





O satélite utilizado neste 
lançamento tinha um peso de 6.450 kg e | As 1830UTC do dia 8 de Novembro de 2004 o 


não transportava qualquer tipo de veículo 14414 Soyuz-2-1A (001) iniciava uma 
instrumentação. nova fase na longa carreira dos lançadores 


criados por Serguei Korolev. Imagem: arquivo 
fotográfico do autor / Gunter Krebs. 





“ “Test Launch Of Soyuz-2 Carrier Rocket Previously Scheduled For October 29 Postponed — Defence Ministry”, 
http://en.rian.ru 

“2 “Soyuz-2 Carrier Rocket Launch Put Off For Technical Reasons”, http://en.rian.ru 

“ “Date For Soyuz-2 Launch Will Be Set Soon — Space Agency”, http://www? interfax.ru/eng/news/politics/041103/73458/story.html 
“ “Soyuz-2 For Test Launch, Tomorrow”, http://en.rian.ru 

**“Taunch Of New Russian Booster Soyuz-2 Delayed”, http://en.rian.ru 


“Russia Postpones Military Rocket Launch”, http://www .spacewar.com/2004/041 106134725 .6gkgupbp.html 
“Russia To Launch Delayed Test Rocket Soyuz-2”, http://www .spacedaily.com/2004/04110809441 1 .53dhll8Se.html 
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Estatísticas dos Lançamentos Orbitais de 2004 


Em comparação com os últimos anos, 2004 fica registado como um dos anos nos quais o número de lançamentos orbitais foi 
mais baixo sendo necessário recuar até 1961 para termos um ano com um total de lançamentos orbitais inferior (35), como se 
pode verificar no Gráfico A (“Lançamentos Orbitais”). De salientar que em 1961 estávamos ainda no início da Era Espacial. 
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Gráfico A - Lançamentos Orbitais 
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Ao observar o Gráfico A podemos notar o declínio que o número total de lançamentos tem vindo a sofrer 


verdadeiramente desde o período de 1987/1988 (exceptuando 1990). Apesar dos constantes anúncios sobre o investimento nas 
tecnologias no Espaço, parece pouco provável que nos próximos anos possamos assistir a um aumento do total de lançamentos 


orbitais. 


No que diz respeito ao número de satélites lançados, este também atingiu uma baixa comparável só ao número de 


veículos orbitados em 1961. 


número 
— 2004" 


Verifica-se também que apesar da crónica crise económica que atinge a Rússia, esta consegue mais uma vez manter um 
de lançamentos superior ao dos Estados Unidos, como se pode verificar nos Gráfico B (“Lançamentos Orbitais por País 
), no Gráfico C (“Lançamentos Orbitais por País em percentagem — 2004”) e Gráfico D (“Lançamentos Russos e 


Americanos desde 1957). 
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Gráfico B - Lançamentos Orbitais por País - 2004 
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Gráfico €C - Lançamentos orbitais por país em percentagem - 2004 
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Se compararmos o número de lançamentos realizados desde o Cosmódromo de Baikonur e o Cabo Canaveral (incluindo 
o Centro Espacial Kennedy — KSC), verifica-se uma considerável diferença entre estes dois polígonos de lançamento (Baikonur, 


177 lançamentos; Cabo Canaveral / KSC, 13 lançamentos), como se verifica no Gráfico E (“Lançamentos desde GIK-5 Baikonur 
e Cabo Canaveral /KSC). 
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Gráfico E - Lançamentos desde GIK-5 Baikonur e Cabo Canaveral / KSC 
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Desde o final da Guerra-fria que o número de lançamentos realizados desde o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk tem 
diminuído, Gráfico F (“Lançamentos Russos desde 1957”). Ao contrário do que se possa pensar, o Cosmódromo de Plesetsk 
(1.492 lançamentos) é o local de lançamentos mais activo do planeta e não o Cosmódromo de Baikonur (1.144) ou o Cabo 
Canaveral / KSC (682). Comparativamente a 2003, Plesetsk registou menos 2 lançamentos orbitais (5 lançamentos). No futuro a 
Rússia deverá transferir todos os seus lançamentos para Plesetsk, Kapustin Yar ou Svobodniy. 





Gráfico F - Lançamentos russos desde 1957 
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Gráfico G - Compraração dos lançamentos orbitais russos com o total de 
lançamentos orbitais desde 1989 
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Em relação às outras nações espaciais, de referir os 8 lançamentos orbitais por parte da China (que vem a solidificar a 
sua posição como potência espacial batendo um recorde anual de lançamentos orbitais), um único lançamento orbital levado a 
cabo pela Índia, a ausência de lançamentos orbitais por parte do Japão (após o falhanço do último lançamento do H-2A), os 3 
lançamentos orbitais levados a cabo pela Arianespace e os 3 lançamentos orbitais levados a cabo pela Sea Launch. 


Os 53 lançamentos orbitais registados em 2004 correspondem a 1,215% dos lançamentos ocorridos desde 1957. Em 
2004 só uma tentativa de lançamento orbital terminou em desastre com o foguetão israelita a não conseguir colocar em órbita o 
satélite Ofek-6. 


Quanto às missões espaciais tripuladas registaram-se 2 voos sendo ambos pertencentes à Rússia. Os valores registados 
em 2004 sofrem ainda a influência da ausência dos vaivéns espaciais americanos devido ao acidente com o vaivém espacial OV- 
102 Coslumbia em Fevereiro de 2003. 


As duas missões tripuladas levadas a cabo correspondem a 0,826% do total de missões levadas a cabo desde 1961 (estes 
e os valores posteriores não levam em conta a missão STS-51L / Challenger). 


O ano de 1980 foi o ano no qual a União Soviética levou a cabo mais missões espaciais tripuladas (a utilização da 
estação orbital Salyut-6 e o programa de cooperação Intercosmos proporcionaram a realização de várias missões tripuladas). Por 
seu lado, o período entre 1976 e 1980 não registou qualquer voo tripulado dos Estados Unidos, que se encontravam a preparar o 
vaivém espacial OV-102 Columbia para a sua primeira missão orbital em Abril de 1981. Com a utilização dos vaivéns, os 
Estados Unidos conseguiram levar a cabo um número máximo de voos tripulados em 1985 (9 voos), antes da tragédia do OV- 
099 Challenger em 1986 (ano no qual estavam previstas 15 missões tripuladas dos vaivéns espaciais). O número de voos 
tripulados dos Estados Unidos aumentou desde 1999 (3 voos), mas nos próximos anos não deveremos assistir a um aumento 
substancial pois o corte no orçamento da ISS e do programa tripulado em geral, prevê somente 4 missões tripuladas por ano e o 
aumento das permanências na ISS dos actuais quatro meses para seis meses à semelhança do que era levado a cabo na estação 
espacial Mir. 


Nas missões que ocorreram em 2004 foram lançados para o espaço 6 seres humanos, sendo todos masculinos. Destes 6 
seres humanos, 3 pertenciam à Rússia (50,000%), 2 aos Estados Unidos (33,333%) e 1 à Holanda (22,222%). Estes 6 viajantes 
colocados em órbita representam 0,622% dos seres humanos já lançados para o espaço desde 1961. O ano no qual se lançaram 
mais seres humanos foi em 1985 com 63 (6,535% do total desde 1961). O ano no qual menos seres humanos foram lançados para 
o espaço foi o ano de 1967 com somente 1 cosmonauta no espaço (0,104% do total). 


Desde 1961 já foram lançados para o espaço 436 astronautas, cosmonautas ou espaçonautas, dos quais 275 pertencem 
aos Estados Unidos (62,929%), 99 à Rússia / União Soviética (22,654%), 10 à Alemanha (2,288%, tendo em conta que voaram 
cosmonautas e astronautas em nome da República Democrática Alemã e da República Federal Alemã), 9 à França (2,059), 8 ao 
Canadá (1,831%), 5 ao Japão (1,144%), 4 à Itália (0,915%), 2 à Bélgica (0,458%), 2 à Bulgária (0,458%), 2 à Holanda (0,458%) 
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e os restantes 21 (4,809%) pertencem ao Afeganistão, África do Sul, Arábia Saudita, Áustria, Checoslováquia, China, Cuba, 
Eslováquia, Espanha, Hungria, India, Inglaterra, México, Mongólia, Polónia, Roménia, Síria, Suíça, Ucrânia e Vietname. 


Tendo em conta que cada astronauta, cosmonauta ou espaçonauta pode realizar múltiplas missões, então pode-se afirmar 
que desde 1961 já foram lançados para o espaço 964 seres humanos dos quais 672 pertencem aos Estados Unidos (69,710%), 
209 à Rússia (21,680%) e 84 a outros países (8,714%). O mês no qual se verifica o maior número de viajantes no espaço é o mês 
de Abril com 124 (12,863%) e o mês com menos viajantes é o mês de Maio com 59 (6,120%). Por outro lado, o mês no qual se 
verifica o maior número de missões espaciais tripuladas é o mês de Abril com 30 missões (12,397%) e o mês com menos 
missões tripuladas é o mês de Maio (6,612%). 
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Lançamentos Orbitais 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo no ano de 2004. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), 
o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Orbital Information Group (OIG) da National Aeronautics and 
Space Administration. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 

11 Janeiro 0412:59 2004-001 A 28137 Estrela do Sul-1 (Telstar-14) 11K77 Zenit-3SL DM-SL (SL-19) Oc. Pacífico, Odyssey 4.694 

29 Janeiro 1158:06 2004-002A 28142 Progress M1-11 (ISS-13P) 114511U Soyuz-U (683) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (PC1 PU-5) 7.283 

05 Fevereiro 2346 2004-0034 28154 AMC-10 (GE-10) Atlas-2AS (AC-135) Cabo Canaveral AFS, SLC-36A 2.120 

14 Fevereiro 1850 2004-0044 28158 USA-176 (DSP-22) Titan-402B/IUS-10 (B-39) Cabo Canaveral, AFS, SLC-40 2.380 

18 Fevereiro 0705 2004-0054 28163 Cosmos 2405 8K78M Molniya-M 2BL GIK-1 Plesetsk 1.900 

02 Março 0717:44 2004-0064 28170 Rosetta / Philae Ariane-5G+ (V158 “Ville de Colleferro”) - CSG Kourou, ELA-3 3.011/90 

13 Março 0540 | 2004-0074 28184 MBSat Atlas-IIA (AC-202) Cabo Canaveral AFS, SLC-36B 3.900 

15 Março 2306 2004-0084 28187 W3A 8K82KM Proton-M Breeze-M (535-05/88507) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 4.350 

20 Março 1753:00 2004-009A 28189 Navstar-54 (USA-177)  Delta-2 7925-9,5 (D304) Cabo Canaveral AFS, SLC-I7A - 2.032 

27 Março 0330 2004-0104 28194 Raduga-l (6) (Globus 1-7) 8K82K Proton-K DM-2 GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 2.400 

35797 /35773/1,4/ 1436,0 (05 de Maio) 

16 Abril 0045  2004-011A 28218 Superbird-6 Atlas-2AS (AC-163 “Venessa Hajness” Cabo Canaveral AFS, SLC-36A 3.100 

119714 /7905/ 13,3 /3084,3 (05 de Maio) 

18 Abril 1559  2004-012A 28220 Shiyan-l (Tansuo-1) CZ-2€C Chang Zheng-2C (C7Z2C-23) Xichang SLC 204 
2004-012B 28221 Naxing-l 25 

19 Abril 0318:57 2004-0134 28228 Soyuz TMA-4 (ISS-8S) 11A511U-FG Soyuz-FG (009) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 7.250 

20 Abril 1657:24 2004-014A 28230 Gravity Probe-B (GP-B) Delta-2 7920-10C (D303) Vandenberg AFB, SLC-2W 3.314 

26 Abril 2037:00 2004-015A 28234 Ekspress AM-11 8K82K Proton-K DM-2M (410-08/ 14L)  GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 2.600 
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04 Maio 


19 Maio 


20 Maio 


25 Maio 


28 Maio 


10 Junho 


16 Junho 


23 Junho 


29 Junho 


29 Junho 


15 Julho 


18 Julho 


22 Julho 


25 Julho 


1242:00 2004-164 


2222 2004-0174 


1447:03 2004-0184 


1234:23 2004-0194 


0600 2004-0204 


0128 2004-0214 


2227:00 2004-022 A 


2254:01 2004-0234 


0358:59 2004-0244 


0630  2004-025€C 


2004-025D 


2004-025E 


2004-025F 


2004-0256 


2004-025A 


2004-025K 


2004-025H 


1001:59 2004-0264 


0044 2004-0274 


1746:28 2004-0284 


0705 2004-0294 
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28238 


20292 


28254 


28261 


28350 


28352 


28358 


28361 


28364 


28368 


28369 


28370 


28371 


28372 


28366 


2091) 


28373 


28376 


28378 


28380 


28382 


DirecTV-7S 


AMC-l1 


RocSat-2 


Progress M-49 (ISS-14P) 


Cosmos 2405 


Cosmos 2406 


Intelsat 10-02 


USA-178 (Navstar-55) 


Telstar-18 (Apstar-5) 


DEMETER 


SaudiComsat-1 


SaudiComsat-2 


Saudisat-2 


Aprizesat-1 (Latinsat-D) 


Aprizesat-2 (Latinsat-C) 


AMSAT-OSCAR 51 


UniSat-3 


Aura 


Anik-F2 


Cosmos 2407 


Tan Ce-2 


11K77 Zenit-3SL DM-SL (SL-21) 


Atlas-2AS (AC-166) 


Taurus-XL (T'7) 


11A511U Soyuz-U (684) 


11K69 Tsyklon-2 


11K77 Zenit-2 


8K82KM Proton-M Breeze-M (53506/88509) 
Delta-2 7925-9,5 (D305) 


11K77 Zemt-3SL DM-SL 


15A18 Dnepr 


Delta-2 7920-10L (D304) 


Ariane-56+ (V 163) 


11K65M Kosmos-3M 


CZ-2C Chang Zheng-2C/SM (CZ2C-24) 


Oc. Pacífico — 154º W, Odyssey 
Cabo Canaveral AFS, SLC-36B 


Vandenberg AFB, SLC-576E 
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5.500 


2.316 


760 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 7.283 


GIK-5 Baikonur, LC90/20 
GIK-5 Baikonur, LC45/1 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Oc. Pacífico — 154º W, Odyssey 


GIK-5 Baikonur, LC109 


Vandenberg AFB, SLC-2W 
CSG Kourou, ELA-3 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Taiyuan SLC 


3.150 


3.200 


5.500 


2.032 


4.640 


15 
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12 


Do 


12 


12 


12 


12 


2.967 


5.910 


820 


660 


21 


03 Agosto 0615:57 2004-0304 
04 Agosto 3332:00 2004-031 A 
11 Agosto 0503:07 2004-032A 
29 Agosto 0830 2004-0334 
31 Agosto 2317 2004-0344 
06 Setembro 1053  2004-F01 
08 Setembro 2314 2004-0354 
2004-035B 
20 Setembro 1031 2004-0364 
23 Setembro 1507 2004-0374 
2004-037B 
24 Setembro 1650 2004-0384 
27 Setembro 0800 2004-0394 


14 Outubro 0306:28 2004-0404 
14 Outubro 2123:00 2004-041 A 
19 Outubro 0120 2004-0424 
29 Outubro 2211 2004-0434 
06 Novembro 0310 2004-0444 


06 Novembro  0539:00 2004-045A 
08 Novembro 1830  NNA 
18 Novembro 1045 2004-0464 
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28391 


28393 


28399 


28402 


28384 


00319 


28413 


28414 


28417 


28419 


28420 


28396 


28424 


28444 


28446 


28451 


28463 


28470 


28474 


NNA 


28479 


MESSENGER 


Amazonas 


Progress M-50 (ISS-15P) 


FSW-3 (2) 
USA-179 

Ofeg-6 

Shi Jian-6A (SJ-6A) 
Shi Jian-6B (SJ-6B) 
Edusat 

Cosmos 2408 
Cosmos 2409 
Cosmos 2410 


FSW-3 (3) 


Soyuz TMA-S (ISS-9S) 


AMC-15 (GE-15) 
Feng Yun-2C 
Ekspress-AM1 


Z1 Yuan-2 (3) 


USA-180 (Navstar-61) 


Oblik 


Shiyan Weixing-2 


Delta-2 Heavy-7925 (D307) 


8K82M Proton-M Breeze-M (53507 / 88508) 


114511U Soyuz-U (685) 


CZ-2C Chang Zheng-2C/2 (C72C/2-13) 


Atlas-2AS (AC-167) 
Shavit-1 


CZ-4B Chang Zheng-4B/2 (CZ4B/2-7) 


GSLV (F01) 


11K65M Kosmos-3M 


11A511U Soyuz-U 


CZ-2D Chang Zheng-2D/2 (CZ2D/2-5) 


11A511FG Soyuz-FG (0112) 


C.C.A.F.S., SLC-17B 

GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (PC1] PU-5) 
Jiuquan 

C.C.A.F.S., SLC-36A 

Palmachim 


Taiyuan 


Ilha de Shriarikota 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC16/1 
Jiuquan 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 


8K82M Proton-M Breeze-M (53508/88510)GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-9) 


8K82K Proton-K DM-2M (410-08/15L) 


CZ-4B Chang Zheng-4B (C7Z4B-8) 
Delta-2 7925-9.5 (D308) 
14414 Soyuz-2-1A (001) 


CZ-2€C Chang Zheng-2C (CZ2C-14) 


Xichang 

GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Taiyuan, LC] 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 


Xichang SLC 
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5.500 
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200 
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350 
1.950 
225 
225 
6.700 
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4.200 


22 


20 Novembro 


17 Dezembro 


18 Dezembro 


21 Dezembro 


23 Dezembro 


24 Dezembro 


26 Dezembro 


1716:01 2004-047A 


1207 2004-0484 


1626:12 2004-0494 


2004-049B 


2004-049€C 


2004-049D 


2004-049E 


2004-049F 


2004-049G 


2150 2004-0504 


2219:34 2004-0514 


1120 


2004-052A 


1349:27 2004-0534 


2004-053B 


2004-053C 
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28493 


28494 


28495 


28496 


28497 


28498 


28500 


28503 


28505 


28507 


28508 


28509 


28510 


Swift Delta-2 7420-10C (D309) 


AMC-16 (GE-16) Atlas-5/521 (AV-005) 
Helios-2A Ariane-5G+ (V165/L520) 
Nanosat-01 
Essaim-1 

Essaim-4 

Essarm-2 

Essaim-3 

Parasol 

USA-181 DemosSat Delta-4 Heavy/4050H (D310) 
3CSat-1 “Sparkie” 

3CSat-2 “Ralphie” 

Progress M-51 (ISS-16P) 11A511U Soyuz-U (092) 
Sich-1M (Okean-01 N9) 11K68 Tsyklon-3 (711) 

KS-5 MF-2 (MS-1TK Mikron) 

Cosmos 2411 8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 
Cosmos 2412 


Cosmos 2413 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


CSG Kourou, ELA-3 


Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 


GIK-1 Plesetsk, LC32/2 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
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Lançamentos Orbitais 


Dezembro de 2004 


Em Dezembro de 2004 registaram-se 6 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 15 satélites. Desde 1957 e tendo em conta 
que até 31 de Dezembro foram realizados 4.363 lançamentos orbitais, 431 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 9,879% do total e a uma média de 8,979 lançamentos orbitais por ano neste mês. E no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais, sendo o mês de Janeiro é o mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (268 
lançamentos que correspondem a 6,143% do total). 
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17 de Dezembro — Atlas-5/521 (AV-005) 
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AMC-16 (GE-16) 
O primeiro lançamento orbital realizado em Dezembro de 2004 teve lugar no dia 17 
com a colocação em órbita do satélite de comunicações AMC-16, anteriormente 
designado GE-16. O lançamento foi levado a cabo pela mais recente versão do 
venerável lançador Atlas, o Atlas-5. 


O legado Atlas, o novo Atlas-5 


A família de lançadores Atlas-5 tem como 
base o denominado CCB (Common Core 
Booster) equipado com um único motor 
RD-180 de fabrico russo. Esta família de 
lançadores, que segue uma tecnologia 
distinta das anteriores versões do Atlas, 
possui duas séries: a série 400, que utiliza 
uma ogiva Atlas standard, e a série 500, 
que utiliza uma ogiva com um diâmetro de 
5 metros e que deriva da ogiva 
desenvolvida para o foguetão europeu 
Ariane. Os lançadores da série 500 podem 
também ter uma performance melhorada 
utilizando até cinco propulsores laterais de combustível sólido. As duas séries do 
Atlas-5 incorporam uma versão alongada do estágio superior Centaur e que pode ser 
configurada de forma a possuir um só motor (Centaur SEC) ou dois motores 
(Centaur DEC). 


O Atlas-5 pode ser lançado tanto desde o Cabo Canaveral AFS (SLC-41), Florida, ou desde a Base Aérea de 
Vandenberg (SLC-3W), Califórnia. 
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O primeiro Atlas-5/401, missão AV-001, foi lançado a 21 de Agosto de 2002 (2205UTC) a partir do Cabo Canaveral 
colocando em órbita o satélite de comunicações Hot Bird-6 (27499 2002-0384). 


O custo estimado por lançamento do Atlas-55 foi originalmente (1998) calculado em 77 milhões de euros para o modelo 
401, com a série 500 a ter um custo de 110 milhões de euros. No entanto, e devido à acentuada baixa sofrida pelo mercado 
mundial do lançamento de satélites, estes preços foram revistos para 138 milhões de euros para o modelo 401 e 192 milhões de 
euros para a série 500. 


Para distinguir as diferentes versões possíveis do Atlas-5, foi desenvolvido um sistema de designação tendo por base 
três dígitos, como por exemplo 401. O primeiro dígito identifica o diâmetro em metros da ogiva de protecção utilizada no 
lançamento, podendo ser “4” ou “5”. O segundo dígito indica o número de propulsores laterais de combustível sólido utilizados 
na missão, sendo sempre “0” na versão Atlas-5 400 e podendo variar entre “0” e “5” para o Atlas-5 500. Finalmente, o terceiro 
digito representa o número de motores utilizados no estágio Centaur, podendo ser “1” ou “2”. 


Com várias combinações, o Atlas-5 pode obter diferentes performances tal como indicadas no seguinte quadro 'º. 


A RR RO 
E RS 


18.750 15.850 7.600 3.400 
20.050 17.000 8.200 3.750 


Capacidade de carga da família de lançadores Atlas-5 (em kg). OTB (28º) — Órbita 
Terrestre Baixa com uma inclinação orbital de 28º em relação ao equador terrestre; OPT 
(Polar) — Órbita Terrestre Baixa em órbita Polar; OTB — Órbita de Transferência para a 
Orbita Geossíncrona; OGeo — Orbita Geossíncrona. 





Características do lançador 


Na literatura internacional surgem duas opções para designar o número de 
estágios que constituem o Atlas-5. Uma opção indica como sendo o “estágio O 
(zero)” constituído pelos propulsores laterais de combustível sólido. Uma segunda 
opção indica como sendo o “primeiro estágio” constituído pelos propulsores 
laterais de combustível sólido. No Em Órbita 
utilizaremos a primeira designação. 


O estágio inicial tem um peso bruto de 
40.824 kg (por propulsor) e uma massa de 4.000 
kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma 
força de 130.000 kgf no lançamento e tem um Tq 
de 94 s, um les de 275 s e um Ies-nm de 245 s. 
Cada propulsor tem um diâmetro de 1,55 metros e 
um comprimento de 17.70 metros. 


ia Mg ar 
E ASS e 
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O estágio Atlas CCB tem um peso bruto 
de 306.914 kg e uma massa de 22.461 kg sem 
combustível. E capaz de desenvolver uma força 
de 423.386 kgf no lançamento e tem um Tq de 
253 s, um les de 338 s e um Ies-nm de 311 s. Este estágio tem um diâmetro de 3,81 metros e um comprimento de 32.46 metros. 
Está equipado com um motor RD-180 e consome LOX e Querosene. O RD-180, desenvolvido por Valentin Glushko, é um motor 
com duas câmaras de combustão desenvolvido a partir do motor RD-170. Junta uma alta performance e operacionalidade com 





1 : : : PE : Era o ; , a psi 
* De salientar que para cargas superiores a 9.050 kg seria necessário introduzir modificações estruturais na configuração básica 
do lançador. 
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uma característica de reutilização para satisfazer as necessidades do Atlas-5. O RD-180 é uma unidade de propulsão total com 
sistemas hidráulicos pata controlo de válvulas e controlo vectorial da sua força de propulsão, utilizando também um sistema 
hidráulico para a purga do sistema e uma estrutura para a distribuição das forças (tudo como uma parte do motor). O RD-180 é 
capaz de desenvolver uma força de 390.187 kgf (ao nível do mar) ou 423.390 kgf (vácuo), com uma variação de 40% a 100% 
conforme a fase do voo. Tem um les de 311,3 s e um Tes (nm) de 337,8 s. O seu comprimento é de 3,56 metros e o seu diâmetro 
é de 2,99 metros. O seu peso é de 5.393 kg. 


O estágio superior Centaur Vl tem 
um peso bruto de 22.825 kg e uma massa de 
2.026 kg sem combustível. E capaz de 
desenvolver uma força de 10.115 kgf no 

lançamento e tem um Tq de 894 s e um Tes de 
Sape PES g / ad DE ndo psd 451. Tem um diâmetro de 3,05 metros e um 
Cêntáur Stub Adapter  /M y comprimento de 12.68 metros. Sendo um 
Interstage-. " El | | Ciao estágio criogénico consome LOX e LH». O 
Adapter TT upper Stage motor RL-10A-4-2 desenvolvido pela Pratt & 
a a 4 Whitney equipa o Centaur V1. O RL-104-4-2 
ii Eis do 4 Singlé ór Dual é capaz de desenvolver uma força de 10.110 
Interstage Adapter —.. + | RL-10 Engine kgf (vácuo) e tem um Tes de 451 s e um Tq de 
Bco EP. 740 s. O seu diâmetro é de 1,53 metros e o seu 

Solid Rocket A] “Boat Tail peso é de 167 kg. 


Boosters (O to 5) | ip 
cg, / / | Booster” (CCB) Representação esquemática do modelo 
500 do Atlas-5. Imagem: Lockheed 


RD-180 Engine. Martin. 

















5 meter Payload Falring =... 4 
Short = 68 ft Long = 
Medium=77 Long MJ 
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Lançamento Data Veiculo | Missão nora Plat. Lancç. Satélite 
Lançamento 


O satélite AMC-16 


O satélite AMC-16 é um satélite híbrido que opera em 
banda-Ku (12 repetidores) e banda-Ka (24 repetidores). 
Baseado no modelo AZ2100AX da Lockheed Martin, o 
satélite terá uma vida útil de 15 anos e será operado pela 
SES AMERICON. O AMC-16 tem um peso de 4.200 kg. 


O modelo A2100 da Lockheed Martin constitui 
uma série de veículos geossincronos desenhados para 
satisfazer uma série de necessidades comerciais e 
governamentais a nível de comunicações desde serviços 
de banda larga em banda-Ka até serviços fixos em banda- 
C e banda-Ku, passando por transmissões directas em 
alta potência utilizando o espectro de frequências em 
banda-Ku e banda-S (serviços móveis de satélite). O 
desenho modular do A2100 permitiu uma redução nos 
seus  constituntes, simplificando a construção, 
aumentando a fiabilidade em órbita e reduzindo o seu peso e custo. 
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Lançamento da missão AV-005 


Na madrugada do dia 22 de Novembro de 2004, o foguetão Atlas-5/521 (AV- 
005) foi transportado desde o edifício de montagem vertical VIF (Vertical 
Integration Facility) para a sua plataforma de lançamento para ser levada a 
cabo uma simulação da contagem decrescente para o seu lançamento que 
nesta data estava marcado para o dia 16 de Dezembro (com uma janela de 
lançamento entre as 0941]UTC e as 1136UTC). Nesta simulação o primeiro 
estágio do foguetão lançador foi abastecido com RP-1 (querosene altamente 
refinado) e com oxigénio líquido (LOX), enquanto que o estágio superior 
Centaur era abastecido com hidrogénio líquido (LH,) e LOX. A simulação da 
contagem decrescente foi levada a cabo a 23 de Novembro com sucesso e 
seguiu uma sucessão de acontecimentos tal como se de um verdadeiro 
lançamento se tratasse até atingir T=0. 


Após a realização desta simulação os propolentes foram retirados dos 
diferentes tanques do Atlas-5/521 e o veículo foi transportado de volta para o 
VIF. 


Enquanto que o lançador Atlas-5/521 era preparado para este teste, 
sendo integrado sobre a plataforma móvel no interior do edificio de 
montagem, o satélite AMC-16 foi submetido a uma série de testes numa sala 
estéril do edifício AstroTech situado em Titusville, perto do Cabo Canaveral. 
O AMC -16 foi transportado desde as instalações da Lockheed Martin na 
Califórnia para a Florida a 8 de Novembro. 


Após serem realizados todos os testes ao satélite, este foi colocado no interior das duas metades da ogiva de protecção 
do lançador no dia 29 de Novembro, sendo transportado para o VIF no dia 3 de Dezembro e posteriormente colocado sobre o 


Atlas-5/521. 
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No dia 15 de Dezembro foi levada a cabo a denominada LRR (Launch Readiness Review) com os principais 
responsáveis da Lockheed Martin e da International Launch Services (ILS) a reunirem-se para analisar todos os sistemas e darem 
a luz verde para o início da contagem decrescente que levaria ao lançamento da missão AV-005. Nesta fase as condições 
meteorológicas previam uma probabilidade de 70% de ocorrência de condições aceitáveis para o lançamento. A LRR decorreu 
sem problemas e os engenheiros autorizaram a continuação dos preparativos para o lançamento. Nesta fase a única preocupação 
era a possível ocorrência de nuvens na trajectória do lançador devido à presença de uma frente de ar frio sobre águas mais frias 
no Oceano Atlântico. Devido à existência de ventos do nordeste, as nuvens atingiam a costa da Florida. 


O transporte do Atlas-5/521 (AV-005) para a plataforma SLC-41 teve início às 0041UTC do dia 17 de Dezembro, com 
o lançador a chegar à plataforma às 0110UTC. De notar que a plataforma móvel tem um peso de 635 t e move-se sobre carris 
numa distância de 548 metros que demora aproximadamente 30 minutos a percorrer. Os dois rebocadores são conectados a um 
sistema de fornecimento de energia e a um sistema de comunicações na plataforma de lançamento. Estes rebocadores fornecem 
ar condicionado à área da carga do Atlas-5 e permitem a comunicação 
com os sistemas do foguetão durante o transporte desde o VIF até à 
plataforma de lançamento e durante a contagem decrescente. Os dois 
veículos são protegidos da ignição do lançador por uma estrutura de 
betão na zona norte da plataforma de lançamento. 


Pelas 0310UTC o estágio Atlas e o estágio Centaur foram 
activados electricamente e às 0423UTC a equipa de lançamento dava luz 
verde para o início do abastecimento de RP-1 ao estágio Atlas. Pelas 
0432UTC eram finalizados os preparativos do sistema de controlo de voo 
e levava-se a cabo um teste operacional do lançador. Entretanto o 
abastecimento de RP-1 era finalizado às 0521UTC. Pelas 0617UTC era 
finalizado o teste do sistema de orientação do lançador enquanto que o 
teste operacional do Atlas-5/521 era finalizado às 0638UTC. 
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Às 0644UTC o Range Safety, que coordena segurança de todos 
os lançamentos levados a cabo desde Cabo Canaveral AFS e desde o 
Centro Espacial Kennedy, dava início aos testes do sistema que permitia 
que a contagem decrescente fosse interrompida caso surgisse qualquer 
problema. Pelas 0645UTC era finalizados os preparativos dos sistemas 
hidráulicos e de propulsão do primeiro estágio do Atlas-5/521. 


A contagem decrescente entrava na sua primeira paragem às 
0701UTC (T-120m). Esta paragem deveria ter uma duração de 30 
minutos mas tal não veio a acontecer pois às 0723UTC foi decidido 
prolongar esta suspensão na contagem decrescente por mais 30 minutos para dar mais tempo às equipas de técnicos que se 
encontravam na plataforma de lançamento para puderem finalizar os seus trabalhos de configuração dos sistemas e equipamento 
para o resto da contagem decrescente. Este adiamento levou a que a hora do lançamento fosse também adiada por 30 minutos 
para as 101IUTC. Pelas 0739UTC os técnicos na plataforma de lançamento informavam que necessitariam de mais 15 a 20 
minutos para finalizar os trabalhos o que levou a que às 0752UTC se desse novo adiamento por 30 minutos na hora do 
lançamento, estando agora marcado para as 104]UTC. Finalmente, pelas 0822UTC os técnicos finalizavam os seus trabalhos na 
plataforma de lançamento e deixavam o complexo. Porém, pelas 0823UTC era dado novo adiamento por mais 30 minutos para 
permitir a finalização de algumas tarefas antes de se iniciar os procedimentos de abastecimento do Atlas-5/521. A hora de 
lançamento era assim adiada para as 1221]UTC. 





Às 0856UTC a área de segurança em torno da plataforma de lançamento SLC-41 encontrava-se deserta, podendo-se 
assim iniciar o abastecimento do lançador. A contagem decrescente era retomada às 0901UTC (T-120m) e às 0912UTC eram 
iniciados os procedimentos de condicionamento térmico para o arrefecimento das condutas de LOX antes de se proceder ao 
abastecimento do estágio Centaur Vl que teve início às 09]9UTC. De recordar que o LOX abastecido encontra-se a uma 
temperatura de -183ºC. 


Às 0922UTC, e após se verificar as condições atmosféricas, a equipa de lançamento recebia a informação que a regra 
que regulamenta a presença de nuvens espessas na trajectória do lançador estava a ser violada. Esta regra não permite a presença 
de nuvens com uma espessura superior a 1.300 metros devido ao receio da ocorrência de relâmpagos que poderiam destruir ou 
danificar seriamente o veículo. 


O abastecimento do estágio Atlas com LOX teve início às 0936UTC após se ter levado a cabo os procedimentos de 
condicionamento térmico semelhantes aos levados a cabo com o estágio Centaur Vl. Pelas 0939UTC deu-se início ao 
condicionamento térmico das condutas de transferência de LH». O LH, é abastecido a uma temperatura de -235ºC. 


A janela de lançamento para a missão AV-005 abria-se às 094]UTC e as condições atmosféricas nesta altura da 
contagem decrescente não permitiam o início do voo. 
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Ás 0950UTC era atingido o nível necessário de LOX para a missão no tanque do estágio Centaur V1, enquanto que 
lentamente se formava uma camada de gelo sobre a fuselagem que cobria a secção do tanque de LOX do estágio Atlas. 


Pelas 1003UTC eram iniciados os procedimentos de condicionamento térmico do motor do estágio Centaur Vl e às 
1004UTC eram finalizados os procedimentos de condicionamento térmico das condutas de hidrogénio líquido dando-se início ao 


abastecimento do estágio superior. 
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Às 1006UTC eram iniciados os preparativos finais para o sistema de controlo de voo e nesta altura eram cumpridas 


todas as regras que ditavam as condições para o lançamento. 
A fase de abastecimento rápido do LOX ao estágio Atlas foi finalizada quando foi atingida 97% da capacidade do 


tanque, entrando-se numa fase de abastecimento mais lento até se atingir o nível de propolente necessário para o voo. Os níveis 
dos tanques criogénicos vão sendo sempre mantidos até ao final da contagem decrescente para repor as quantidades que se vão 
evaporando naturalmente. As 1037UTC era atingido o nível necessário para o voo no tanque de hidrogénio do estágio Centaur. 


Às 1045UTC era iniciada a sequência de transferência de propolente para o motor do primeiro estágio e às 1056UTC o 
satélite AMC-16 começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia desligando-se do fornecimento 


proveniente da plataforma de lançamento. 
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Os tanques de propolente do Atlas-5/521 atingiam os níveis de voo às 1056UTC e a contagem decrescente entrava na 
sua segunda paragem às 1057UTC (T-4m). Pelas 1058UTC os dispositivos de segurança dos propulsores laterais de combustível 
sólido eram armados e às 1059UTC era confirmado que o satélite AMC -16 se encontrava a utilizar as suas baterias internas para 
o fornecimento de energia. As 1104UTC era levada a cabo uma revisão por parte de todos os membros da equipa de lançamento 
e todos indicavam que a contagem decrescente poderia prosseguir. O Director de Lançamento, Adrian Laffite, dava a luz verde 
para a continuação da contagem 
decrescente às 1105UTC e esta era 
retomada às 1107UTC (T-4m). A T- 
3m (1108UTC) o abastecimento de 
LOX ao tanque do estágio Atlas era 
finalizado de forma a se iniciar a sua 
pressurização. A T-2m (J108UTC) 
o sistema FTS (Flight Termination 
System), que permite a destruição do 
lançador na fase inicial do voo caso 
surja algum problema, começava a 
utilizar a sua fonte interna de 
fornecimento de energia. 


A contagem decrescente 
era interrompida às 1108UTC (T- 
2m 38s) devido a um problema com 
uma válvula de abastecimento e 
drenagem do sistema de 
abastecimento de LOX ao estágio 
Atlas. Nesta fase o lançador era 
colocado num modo de segurança e 
a contagem decrescente era 
reciclada para T-4m. Entre as 
H25UTC e as 1129UTC foram 
levados a cabo uma série de testes 
para verificar se o problema 
originava mesmo na válvula do 
sistema de abastecimento ou se teria 
origem no equipamento (tal como se 
veio posteriormente a confirmar). 
Às 1138UTC era anunciada uma 
nova hora para o lançamento tirando 
partido da longa janela de 
lançamento disponível para o voo 
que agora deveria ter início às 
1H 50UTC. Para resolver o problema 
associado ao mau funcionamento do 
indicador, a equipa de controlo do 
lançamento desenvolveu um 
procedimento para confirmar ao 
sistema que a válvula se encontrava 
fechada evitando asssm que a 
contagem decrescente fosse 
suspensa sem qualquer motivo. 





Entretanto os problemas não se ficariam por aqui pois às 114]UTC as condições atmosféricas não permitiam o 
lançamento devido à presença de fortes ventos em altitude. De salientar que o perfil dos ventos é monitorizado por uma série de 
balões atmosféricos que são lançados ao longo da contagem decrescente. Os dados obtidos são utilizados para gerar perfis de 
ascensão para o lançador poder percorrer a atmosfera em segurança. 


Tendo como base os dados então obtidos, era anunciada uma nova hora para o lançamento que deveria assim ter lugar às 
I207UTC. Pelas 1158UTC eram introduzidos no computador do lançador os dados referentes ao perfil de voo tendo como base 
os últimos dados disponíveis. As 1201UTC era dada luz verde para a retoma da contagem decrescente o que veio a ter lugar às 
IZO3UTC (T-4m). A T-3m (1204UTC) o abastecimento de LOX ao tanque do estágio Atlas era finalizado de forma a se iniciar a 
sua pressurização. O sistema FTS começava a utilizar a sua fonte interna de fornecimento de energia às 1204UTC (T-2m 40s) e 
às 1205UTC (T-2m) os dois estágios do lançador começavam a utilizar as suas fontes internas para o fornecimento de energia. O 
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sistema FTS encontrava-se armado às 1205UTC (T-90s) e a T-20s (1206UTC) escutava-se a famosa frase “Go Atlas!!! Go 
Centaur!!!” por parte da equipa de controladores de voo. 


O lançamento da missão AV-005 teria lugar às 1207UTC com o lançador a abandonar rapidamente a plataforma de 
lançamento e a iniciar uma manobra de rotação e translação para se colocar na trajectória correcta de voo, minimizando assim as 
cargas aerodinâmicas sobre o 
veículo. Este foi o 4.358º 
lançamento orbital desde 
Outubro de 1957, sendo o 1.295º 
lançamento orbital dos Estados 
Unidos e o 681º lançamento 
orbital a ter lugar desde Cabo 
Canaveral. Esta foi também o 
75º lançamento com sucesso 
consecutivo para um foguetão 
Atlas. As 1208UTC (T+Im 35s) 
os técnicos da ILS no centro de 
controlo apanhavam um grande 
susto devido à perda de dados 
provenientes do lançador. O 
problema foi no entanto 
rapidamente resolvido. 


A queima dos dois 
propulsores laterais de 
combustível sólido terminava às 
IO9UTC (T+2m 15s) e 
separavam-se do lançador caindo 
no Oceano Atlântico. As 1210UTC (T+3m) o Atlas-5/521 (AV-005) encontrava-se a 111 km do Cabo Canaveral. A separação da 
ogiva de protecção do satélite AMC-16 e do anel de suporte de cargas do estágio Centaur tinha lugar às 1211UTC (T+3m 55s). 





A separação do estágio Atlas ocorria a T+4m 41s (1211UTC) e de seguida iniciava-se a primeira queima do estágio 
Centaur com o conjunto a uma distância de 556 km a Este do Cabo Canaveral. Às 1214UTC (T+7m 30s) era finalizada uma 
manobra de rotação por parte do Centaur para se alinhar com o sistema de detecção e transmissão de dados da NASA em órbita 
(TDRSS — Tracking and Data Relay satellite System). Às 1220UTC (T+13m 45s) o conjunto Centaur VI/AMC-16 atingia a 
velocidade orbital. A primeira queima do estágio Cenatur terminava (MECO-1 — Main Engine Cut-Off 1) às 1222UTC (T+15m 
41s), tendo atingido uma órbita preliminar em torno da Terra com um apogeu a 5.240 km de altitude, um perigeu a 167 km de 
altitude, uma inclinação orbital de 27,2º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 143,55 minutos. O conjunto 
permaneceu nesta órbita por cerca de 90 minutos e os dados indicavam que o Centaur estava estável e a funcionar sem qualquer 
problema com a voltagem das baterias e a pressão no interior dos tanques de propolentes normal. 


O perfil de lançamento do Atlas-5 permite que o satélite seja colocado numa órbita mais elevada do que a normal órbita 
de transferência para a órbita geossincrona. Isto permite que o satélite não consuma tanto combustível durante as manobras para 
atingir a órbita geostacionária. A poupança no combustível permite assim aumentar a vida útil do satélite, podendo atingir os 20 
anos de serviço. 


Às 1343UTC (T+lh 35m) o estágio Centaur VI começou a orientar-se antecipando assim a sua segunda ignição. A 
pressurização dos tanques teve início às 1347UTC (T+lh 40m 50s) e a ignição do motor aconteceu às 1348UTC (T+lh 4Im 
57s), iniciando assim a sua viagem para a órbita de transferência para a órbita geossíncrona. Esta segunda ignição teve uma 
duração de aproximadamente 4 minutos sendo finalizada às 1352UTC (T-+lh 45m 52s). Após o final da sua segunda queima, o 
estágio Centaur Vl iniciou uma manobra de orientação em preparação da separação do satélite AMC-16 que teve lugar às 
I355SUTC (T+lh 48m 43s). Após a separação o AMC -16 ficou colocado numa órbita de transferência para a órbita geossincrona 
com um apogeu a 35.717 km de altitude, um perigeu a 4.820 km de altitude, uma inclinação orbital de 18,1º e um período orbital 
de 721,49 minutos. 


Nos dias após o lançamento o AMC-16 utilizou o seu próprio sistema de propulsão para atingir a órbita geossincrona 
conforme está representado no quadro seguinte. 
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Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º) | Período Orbital (min.) 


19-Dez 35.694 7.330 13,75 772,56 


25-Dez 35.690 24.208 1148,42 


Após entrar em órbita terrestre o satélite AMC-16 recebeu a designação internacional 2004-0484 e o número de 
catálogo orbital 28472. Para os restantes objectos em órbita resultantes deste lançamento ver “Outros objectos catalogados”. 





18 de Dezembro — Ariane-5+ (V165/L520) 


Helios-2A; Nanosat-01; Essaim-1; Essaim-2; Essaim-3; Essaim-4; Parasol 


A terceira e última missão do foguetão europeu Ariane-5 em 2004 teve lugar a 18 de Dezembro, colocando em órbita 7 satélites 
entre os quais se encontrava o satélite militar francês Helios-2A. Esta missão foi também a última do lançador Ariane-5G+. 


O Ariane-5G+ 


O foguetão Ariane-5G+ distingue-se da versão original do lançador 
Ariane-5G pela introdução de uma versão melhorada do último 
estágio que permitia que este fosse activado por várias vezes 
permitindo assim uma maior precisão no lançamento das suas 
cargas. 


O Ariane-5G é capaz de colocar uma carga de 16.000 kg 
numa órbita a 400 km de altitude com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre ou então uma carga de 6.800 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossiíncrona com um apogeu de 
40.000 km de altitude. No lançamento desenvolve uma força de 
1.160.000 kgf, tendo um peso total de 746.000 kg. O seu 
comprimento é de 54,05 metros e o seu diâmetro é de 5,40 metros 
(sem ter em conta os propulsores laterais). 


O Ariane-5G (Generic) é um lançador a dois estágios, 
auxiliados por dois propulsores laterais a combustível sólido EAP 
(Etages Accélérateurs à Poudre). Designados SPB235 e construídos 
pela Europropulsion (uma empresa constituída pela Snecma, França, 
e pela Ávio Sp4, Itália), cada propulsor tem um peso bruto de 
277.500 kg, pesando 39.800 kg sem combustível e desenvolvendo 
660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 s, o Ies-nm é de 250 s co Tq é 
de 129 s. Os propulsores laterais têm um comprimento de 31,60 
metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com um 
motor P230, construído pela empresa francesa SNPE, que consome 
combustível sólido. 


O primeiro estágio do Ariane-5G, EPC H158 (Etages à 
Propegol Criogênic), tem um comprimento de 30,50 metros e um 
diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 170.800 kg e um O foguetão Ariane-5G+ (V165/L520) é transportado 
peso sem combustível de 12.700 kg. O seu Tes é de 4305, o Ies-nm é para a plataforma de lançamento ELA-3 no CSG 
de 340 se o Tq é de 589 s. O seu motor criogénico Vulcain (com um Kourou, Guiana Francesa. Imagem: Arianespace. 
peso de 1.300 kg, um diâmetro de 2,0 metros e um comprimento de 
3,0 metros) é capaz de desenvolver 109.619 kgf no vácuo, com um Tes de 431 s, um Tes-nm de 326 s e um Tq de 605 s. O 
Vulcan é construído pela empresa francesa SEP. 





Entre o primeiro estágio e o segundo estágio encontra-se a secção de equipamento do Ariane-5 que por vezes é 
denominada de “cérebro do lançador”. Esta secção está equipada com sistemas de distribuição de energia, com uma unidade de 
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controlo de voo, um sistema de telemetria e outros componentes que proporcionam orientação durante o voo e sequenciamento 
durante a missão. 


O segundo estágio do Ariane-5G, EPS LIO (Etages à Propegol Stockable), tem um 
comprimento de 3,36 metros e um diâmetro de 3,96 metros. Tem um peso bruto de 12.500 kg e um 
peso sem combustível de 2.700 kg. O seu Tes é de 324 s e o Tqg é de 1.100 s. O seu motor L1O 
Aestus (na imagem ao lado) tem um peso de 110 kg e é capaz de desenvolver 2.950 kgf no vácuo, 
com um les 324 s e um Tq de 1.110 s. Consumindo N,0,//UDMH, o L10 é construído pela empresa 
alemã MBB. A tubeira do Aestus é movível por um sistema electromecânico até um ângulo de 9,5º 
em relação à vertical. A versão original deste motor (L9.7) não podia ser reactivada após o final da 
sua queima. 


Os estudos iniciais para o desenvolvimento do Ariane-5 tiveram início em 1984, com o 
desenvolvimento em grande escala a iniciar-se em 1988. O Ariane-5 foi desenhado para lançar o 
vaivém espacial europeu Hermes. Porém, quando o Hermes foi cancelado a Arianespace viu-se com 
um foguetão lançador que era demasiado grande para lançar o que seria no futuro a sua carga 
principal, isto é satélites para a órbita geossincrona. A Arianespace iniciou então o desenvolvimento 
de um veículo capaz de colocar dois satélites em órbita geossincrona. 





Foram levados a cabo 3 lançamentos com sucesso da versão Ariane-5G+ com o primeiro lançamento a colocar a sonda 
Rosetta a caminho do cometa 67 P/Churyumov-Gerasimenko. A seguinte tabela mostra os três lançamentos levados a cabo com 
o foguetão Ariane-5G+. 


V158 L518 "Ville de Colleferro" 2-Mar-04 7-17-44 Rosetta (28169/04-0064); Philae 
V163 L519 18-Jul-04 0:44:00 Anik-F2 (28378/2004-027A) 


Helios-2A (28492/04-0494) 
Nanosat-01 (28493/04-049B) 
Essaim-1 (28494/04-049C) 
18-Dez-04 16:26:12 Essaim-2 (28495/04-049D) 
Essaim-3 (28496/04-049E) 
Essaim-4 (28497/04-049F) 
Parasol (28498/04-0496) 





A carga múltipla da missão V165 
O Helios-2A 


Em finais de Julho de 2004 A Arianespace e o CNES assinavam 
um acordo para o lançamento do satélite francês Helios-2A a 
bordo de um foguetão Ariane-5 na segunda metade de 2004. 


O Helios-2A é o primeiro satélite da segunda geração 
de satélites do sistema de defesa e segurança operado pela 
França em conjunto com outras nações europeias e que foi 
iniciado em 1995 (com fundos provenientes da França, Itália e 
Espanha). O programa está sobre controlo do denominado DGA 
(Delegacion pour ["Armement), parte do Ministério da Defesa 
francês, sendo o CNES encarregado da arquitectura do sistema e 
a autoridade responsável pelo segmento espacial do sistema que 
abrange tanto os satélites (Helios-2A e Helios-2B) como as 
instalações de controlo no solo. Os satélites são construídos pela 
EADS Astrium que lidera um consórcio de empresas nas quais se 
encontram a Alcatel Space que é responsável pela 
instrumentação para a obtenção de imagens de alta resolução. O 
CNES é responsável pelo desenvolvimento e operação do centro 
de controlo dos satélites localizado no Centro Espacial de 
Toulouse, França. O centro de controlo monitoriza os satélites 
do sistema através da rede de rastreio do CNES. Por outro lado, 
gera e transmite os comandos utilizando o programa de rede 
preparado pelo Centro de Controlo Principal Helios localizado 
em Creil, Paris. 
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O Helios-2A tem um peso de 4.200 kg e é baseado na plataforma Spot Mk3. Em relação aos satélites da primeira 
geração do sistema (Helios-1), o Helios-2A é capaz de obter imagens com uma resolução de superior qualidade e um maior 
número de imagens, tendo também a capacidade de obter imagens durante a parte nocturna da sua órbita. 


O Nanosat-01 


O satélite Nanosat-01 (ao lado, imagem INTA) é o primeiro nano-satélite espanhol. Com um 
peso de 20 kg, o Nanosat-01 foi construído pelo INTA (Instituto Nacional de Técnica 
Aeroespacial) e tem como principal objectivo fazer a demonstração da fiabilidade da 
aplicação de componentes miniaturizados e sensores em mini-satélites. 


O Nanosat-01 transporta pequenos sensores magnéticos e solares juntamente com 
um sistema de comunicações que irá transmitir para Madrid informações obtidas a partir de 
instalações de detecção remota na Antárctica e em outras localizações do globo terrestre. 


Os satélites Essaim 


A missão V165 colocou em órbita 4 satélites Essarm destinados a testar e validar tecnologias 
de inteligência militar electrónica. Cada satélite tem um peso de 120 kg e são baseados na 
plataforma Myriade desenvolvida pela E4ADS Astrium. Os satélites serão operados pela 
DGA. 





Os satélites Essaim irão analisar o ambiente electromagnético da superficie terrestre e fazem parte de um sistema que 
inclui uma estação de controlo terrestre e um centro de processamento de 


dados. 


Basicamente a missão dos quatro Essaim é uma missão de 
demonstração que tem por objectivo validar a capacidade operacional do 
sistema e abrir caminho para a próxima geração de veículos deste tipo. 


A plataforma Myriade tem a capacidade de ser utilizada para 
vários tipos de missão e foi desenvolvida desde 1998 juntamente com o 
CNES. Em princípios de 2000 o Ministério da Defesa francês atribuiu 
um contrato à EADS Astrium para o desenvolvimento e construção deste 
sistema e do equipamento de apoio. O contrato implica também que a 
EADS Astrium é responsável pelo tremno do pessoal e pelas operações do 
sistema durante o seu período de duração de 3 anos. 





O satelite Parasol 


O satélite Parasol (Polarization ans Anisatropy of Reflectances for 
AÁtmospheric Sciences coupled with a Lidar) foi desenvolvido pela 
EADS Astrium e tinha um peso de 125 kg, tirando partido da 
plataforma Myriade. Destinado a estudo na área da Aeronomia, o 
Parasol transporta um radióômetro / polarimetro denominado 
POLDER (Polarization and Directionality of the Earth's 
Reflectances). Desenhado em conjunto com o laboratório LOA de 
estudos da óptica da atmosfera, o POLDER irá obter imagens em 
banda larga para melhorar o nosso conhecimento das propriedades 
radiativas e microfísicas das nuvens e aerossóis ao medir a 
direccionalidade e polarização da luz reflectida pelo sistema atmosférico terrestre. 





O satélite Parasol irá trabalhar em conjunto com cinco outros satélites para observar os fenômenos atmosféricos permitindo 
assim a obtenção de diferentes características físicas do mesmo fenômeno. Dois destes satélites estão já em órbita, sendo o 
Aqua!” (27424 2002-0224) e o Aura”? (28376 2004-0264), ambos lançados pela NASA, enquanto que os restantes (Calipso, 
CloudSat e OCO) serão colocados em órbita brevemente. 


Lançamento da missão V165/L520 
A campanha para o lançamento da missão V165 teve início em meados de Outubro de 2004 com a recepção no CSG 
Kourou dos diferentes componentes do foguetão Ariane-5G+. Após o seu transporte desde a Europa no interior de um gigantesco 
2 O satélite Aqua (EOS PM-1) foi colocado em órbita a 4 de Maio de 2002 (0954:58,290UTC) por um foguetão Delta-2 7920- 
10L (D291) a partir do SLC-2W da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. 


2 O satélite Aura (EOS CHEM-1) foi colocado em órbita a 15 de Julho de 2004 (1001:59,344UTC) por um foguetão Delta-2 
7920-10L (D304) a partir do SLC-2W da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. 
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contentor, o estágio EPC foi retirado do contentor e colocado na posição 
vertical sobre a plataforma móvel de lançamento no interior do edifício de 
integração do lançador LIB (Launcher Integration Bulding). No dia 21 de 
Outubro procedeu-se ao transporte do primeiro propulsor lateral de 
combustível sólido para o LIB. O transporte é feito via caminho-de-ferro 
entre o edifício de montagem dos propulsores e o LIB. 


Um passo importante na preparação para esta missão teve lugar a 2 
de Novembro com a montagem da secção de equipamento do lançador sobre 
o estágio EPC seguido do estágio superior EPS. 


As denominadas cargas suplementares para esta missão chegaram a 
Kourou no dia 3 de Novembro, dando início aos seus preparativos finais para 
a missão. Os cinco satélites foram transportados para a Guiana Francesa por 
um avião de transporte Boeing 747 da Força Aérea Francesa, sendo 
posteriormente transferidos desde o Aeroporto Internacional de Rochambeau 
para o Centro Espacial de Kourou. 


A 23 de Novembro o foguetão Ariane-5G+ foi transportado desde o 
edifício de integração para o edifício de montagem final FAB (Final 
Assembly Building). O lançador foi transportado sobre a plataforma de 
lançamento móvel ao longo da dupla via-férrea que liga os dois edifícios. A 
integração dos seis satélites secundários no anel de fixação do Ariane-5G+ 
(V165/L520) foi finalizada a 24 de Novembro. O processo de fixação teve 
início a 17 de Novembro com a colocação do satélite Nanosat-01, seguindo- 
se o satélite Parasol e depois os quatro satélites Essaim. 
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O lançamento da missão V165 estava inicialmente previsto para ter lugar a 10 de Dezembro, no entanto a 3 de 
Dezembro a Arianespace anunciava que o início da missão V165 seria adiado para o dia 18 de Dezembro (1626UTC) devido à 
necessidade de se proceder à substituição de um elemento do lançador após o aparecimento de uma anomalia num elemento 
semelhante que seria utilizado na missão V165. Devido ao facto da substituição demorar vários, foi decidido se proceder ao 
adiamento do voo. Esta nova data de lançamento seria aprovada a 15 de Dezembro após a realização entre os vários membros da 
equipa de lançamento realizada em Kourou. Esta reunião validou o estado de preparação para a missão por parte do lançador e 
das suas cargas, bem como as infra-estruturas necessárias no Centro Espacial e a rede de estações de rastreio. Com a aprovação 
dada para o lançamento, tiveram lugar a 16 de Dezembro os preparativos finais do lançador e o seu transporte para a plataforma 
de lançamento ELA-3 decorreu a 17 de Dezembro. 


A contagem decrescente decorreu sem problemas e o lançamento da missão V165/L520 teve lugar às 1626:12UTC do 
dia 18 de Dezembro. A sequência de ignição do Ariane-5 constitui uma sucessão de acontecimentos perfeitamente sincronizados 
que termina com a ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido. Basicamente todo o processo tem início a T-37s 
quando se desencadeia a sequência automática de ignição. A T-32s o comando das operações de ignição é transferido para o 
computador do Ariane-5 e aos T-30s é accionado o sistema de supressão das ondas sónicas resultantes da ignição e no qual são 
utilizadas toneladas de água que é despejada na base da plataforma de lançamento ELA-3. O início dos preparativos do motor 
Vulcain para a sua ignição ocorre a T-18s quando se permite que o hidrogénio entre no motor, condicionando-o termicamente. 
Aos T-6s são accionados os dispositivos de queima do hidrogénio residual por debaixo da tubeira do motor Vulcam e a T-3s as 
duas plataformas imerciais do lançador adquirem o modo de voo. A ignição do Vulcam ocorre a T=Os e entre T+4s e T+7s ocorre 
uma sequência de verificação dos parâmetros do motor e do lançador antes da ignição dos propulsores laterais de combustível 
sólido a T+7s com o veículo a abandonar a plataforma a T+7,3s. 


Logo após abandonar a plataforma ELA-3, o Ariane-5G+ iniciou uma manobra que o colocou numa trajectória em 
direcção a Norte. No quadro seguinte podemos observar a variação de velocidade e altitude do lançador no decorrer da fase 
inicial da missão. 
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Os dois propulsores laterais de combustível sólido separam-se do corpo central do lançador às 1628UTC (T+2m 30s), 
enquanto que a separação da ogiva de protecção da carga teve lugar às 1629UTC (T+3m 32s). O final da queima do estágio 
criogénico ocorre às 1636UTC (T+10m 20s), separando-se de seguida e permitindo a ignição do estágio superior às 1636UTC 
(T+10m 30s) que por sua vez termina às 1653UTC (T+27m). 


A separação do satélite Helios-2A tem lugar às 1727UTC (T+1h 00n 45s), seguindo-se a separação dos quatro satélites 
Essaim e do Nanosat-01 às 1733UTC (T+1lh 7m) e do satélite Parasol às 1734UTC (T+1h 8m 30s). Todos os satélites foram 
colocados em órbitas polares sincronizadas com o Sol. 


O satélite Nanosat-01 ficou colocado numa órbita com um apogeu a 666 km de altitude, um perigeu a 658 km de 
altitude, uma inclinação orbital de 98,08º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 97,98 minutos. 
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A seguir são apresentadas as tabelas” de evolução orbital para os satélites Helios-2A, Essaim-l, Essaim-2, Essaim-3, 
Essaim-4 e Parasol. 


Parâmetros orbitais para o satélite Helios-2A 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º) | Período Orbital (min.) 
98,06 


98,34 
98,39 





E asi 


Parâmetros orbitais para o satélite Essaim-1 


DE [ & [mm [os 


Parâmetros orbitais para o satélite Essaim-2 





98,07 97,95 
98,08 98,14 


97,14 


98,07 DT 
98,08 Sds 


98,06 97,05 





1 Cedidas por Antonín Vitek (http://www lib.cas.cz). 
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Parâmetros orbitais para o satélite Parasol 


98,07 97,91 
98,10 98,04 
98,18 98,42 


98,23 98,68 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Helios-2A recebeu a designação internacional 2004-0494 e o número de 
catálogo orbital 28492. Por seu lado o satélite Nanosat-01 recebeu a designação internacional 2004-049B e o número de catálogo 
orbital 28493, enquanto que o satélite Essarm-2 recebeu a designação internacional 2004-049C e o número de catálogo orbital 
28494, o Essaim-2 recebeu a designação internacional 2004-049D e o número de catálogo orbital 28495, o Essaim-3 recebeu a 
designação internacional 2004-049E e o número de catálogo orbital 28496, o Essaim-4 recebeu a designação internacional 2004- 
049F e o número de catálogo orbital 28497 e o satélite Parasol recebeu a designação internacional 2004-049G e o número de 
catálogo orbital 28498. Para os restantes objectos em órbita resultantes deste lançamento ver “Outros objectos catalogados”. 


21 de Dezembro — Delta-4 Heavy/4050H (D310) 
DemosSat (HLVOLSDP); 3CSat-1 “Sparkie”; 3CSat-2 “Ralphie” 


O Programa EELV 


O Programa EELV (Evolved Expendable Launch Vehicle) foi criado pela USAF (United States Air Force) como um programa de 
modernização da frota de lançadores orbitais para os Estados Unidos. O Programa EELV pretende reduzir os custos dos 
lançamentos espaciais em pelo menos 25% em relação ao preço dos lançadores 
Delta-2, Atlas e Titan. Parte desta redução de custos resulta da procura 
governamental por serviços de lançamento comerciais e da transferência e 
responsabilidades pelas operações e manutenção dos complexos de lançamento 
para as empresas que fornecem os serviços de lançamento. Esta nova estratégia 
reduz o envolvimento tradicional por parte do governo no processamento dos 
veículos enquanto poupa cerca de 6 biliões de euros em custos de lançamento 
entre os anos de 2002 e 2020. Por outro lado, o programa EELV melhora a 
operacionalidade e promove uma estandardização dos sistemas. 


O Programa EELV pretende ser um programa de cooperação com a 
indústria para desenvolver uma capacidade de lançamento nacional que satisfaça 
os requerimentos de carga tanto comerciais como governamentais, reduzindo o 
custo do lançamento. 





Os dois objectivos principais do programa são: 


Il. Aumentar a competitividade da indústria de lançamentos espaciais americana no mercado internacional de 
lançamentos; 


2. Implementar iniciativas de reforma que resultem na necessidade de recursos governamentais reduzidos que 
sejam necessários para gerir o desenvolvimento do sistema, reduzindo o ciclo temporário de desenvolvimento e 
fornecimento de serviços de lançamentos comerciais. 


Características do Programa EELV 


As duas empresas principais, a Lockheed Martin e a Boeing, forneceram a seguinte informação acerca das suas variantes 
para o EELV: 


e O lançador Atlas-5 resulta da culminação do desejo da Lockheed Martin para empregar as melhores práticas 
governamentais dos programas Atlas e Titan num lançador com alta competitividade a nível comercial e 
governamental para o Século XXI. O Atlas-5 tira partido de inovações que foram demonstradas no lançador 


Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 38 


Em Órbita 


Atlas-3 e incorpora um veículo com um tanque de combustível estruturalmente estável, com opções de 
utilização de ogivas melhoradas e propulsores laterais de combustível sólido opcionais. 


e O lançador Delta-4 incorpora tecnologias novas e maturas para colocar em órbita qualquer veículo de peso 
médio ou elevado. O sistema é composto por cinco veículos baseados num primeiro estágio comum (CBC). Os 
segundos estágios do Delta-4 derivam do segundo estágio do foguetão Delta-3, utilizando o mesmo motor 
RL10B-2, mas com duas opções em relação ao tamanho dos tanques de combustível e oxidante, dependendo do 
modelo. Ao criar cinco configurações do Delta-4, a Boeing levou a cabo extensas análises com clientes 
governamentais e comerciais para equacionar as suas necessidades presentes e futuras. Características técnicas 
comprovadas e novos processos foram incorporados a partir de versões anteriores dos lançadores Delta. Novas 
tecnologias e processos foram incorporados de forma a adicionar capacidades ou reduzir custos. 


Breve história do Programa EELV 


A fase inicial do programa EELV, denominada LCCV (Low Cost Concept Validation), foi finalizada com sucesso em Novembro 
de 1996. A LCCV deu ênfase à competição entre os desenhos preliminares e demonstrações na redução de riscos. Quatro 
contratos de cerca de 30 milhões de euros foram atribuídos durante esta fase às empresas Alliant Techsystems, Boeing Defense 
and Space Group, Lockheed Martin Astronautics (LMA) e McDonnell Douglas Aerospace. 


Durante a segunda fase, denominada PEMD (Pre-Engineering and Manufacturing Development), foram atribuídos dois 
contratos de 17 meses com um valor de 60 milhões de euros à Boeing Defense and Space Group e à Lockheed Martin 
Astronautics (LMA) para continuarem a melhorar os seus conceitos e finalizar os detalhes dos seus sistemas. 


A terceira fase do programa EELV teve início em Outubro de 1998 com as duas empresas a serem contempladas com 
um acordo de desenvolvimento DA (Development Agreement) e um contrato ILS (Initial Launch Services), num total de 3 biliões 
de euros. Com o acordo DA, as duas empresas completaram o desenvolvimento a nível de engenharia e construção dos sistemas 
de lançamento plataformas de lançamento, interfaces para os satélites, infra-estruturas de suporte, bem como demonstrações de 
como o sistema cumpre todos os requerimentos governamentais. Os contratos ILS foram atribuídos para 28 missões 
governamentais entre 2005 e 2008. Em Setembro de 2000 foi determinado que uma demanda de lançamentos menos exigente já 
não necessitaria de dois fornecedores a proporcionarem lançamentos nos dois polígonos disponíveis. Como resultado, a Boeing 
desenvolveu os seus planos para proporcionar serviços de lançamento em ambos os polígonos, enquanto que a Lockheed Martin 
irá somente lançar desde a costa leste. 


As primeiras três missões FELV foram levadas a cabo com sucesso desde o Cabo Canaveral. O lançamento inaugural 
assistiu ao voo de um foguetão Atlas-5 que colocou em órbita um satélite de comunicações Eutelsat a 21 de Agosto de 2002. 
Três meses mais tarde, a 20 de Novembro de 2002, a Boeing lançou o seu primeiro Delta-4 que colocou em órbita outro satélite 
Eutelsat. A Boeing também levou a cabo a primeira missão governamental no âmbito do programa EELV ao colocar em órbita o 
satélite DSCS-A3 a 10 de Março de 2003. 


O Delta-4 Heavy 


O empenho da Boeing em garantir o acesso ao espaço é demonstrado pela sua família de lançadores fiáveis que permitem um 
grande leque de capacidades de lançamento. A família de lançadores Delta possui um veículo de lançamentos pesados e uma 
infra-estrutura de lançamentos que permitem a colocação de cargas em qualquer órbita. O desenho do lançador Delta-4 foi 
direccionado para a produtibilidade e fiabilidade de forma a suportar as necessidades de todos os clientes. A Boeing desenvolveu 
umas instalações únicas dedicadas à produção, montagem e teste do material utilizado nos lançadores Delta. A denominada Delta 
Launch Vehicle Factory (DLVF) está localizada em Decatur, Alabama, e juntamente com as instalações de lançamento do Space 
Launch Complex 37B (SLC-37B), no Cabo Canaveral AFS (Air Force Station), constituem os elementos fulcrais do programa de 
lançamentos orbitais da Boeing. O SLC-37B inclui as instalações de integração horizontal HIF (Horizontal Integration Facility) 
para a integração final e teste dos veículos Delta-4. Por outro lado, a Boeing modificou as instalações do Space Launch Complex 
6 (SLC-6) na Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, que é agora capaz de suportar o lançamento de todas as configurações do 
Delta-4. No SLC-6 a Boeing construiu um novo HIF quase idêntico ao existente no Cabo Canaveral. 


A Boeing desenhou e desenvolveu o motor RS-68 nas instalações da Rocketdyne utilizando sistemas de engenharia 
robustos e um programa de ensaios com as suas instalações em Palmdale, Califórnia, e no Centro Espacial Stennis da NASA 
localizado no Mississipi. O RS-68 é o primeiro grande motor de combustível líquido desenvolvido nos Estados Unidos desde o 
SSMS (Space Shuttle Main Engine) há mais de 20 anos. 


A Boeing desenhou, desenvolveu e qualificou a configuração Heavy do Delta-4. O Delta-4 Heavy acomoda veículos 
com um diâmetro de 5 metros e pode transportar cargas de 12.757 kg até uma órbita de transferência para a órbita geossincrona 
com um apogeu de 35.786 km, um perigeu de 185 km e uma inclinação orbital de 27,0º em relação ao equador terrestre. Os 
principais componentes do Delta-4 incluem: três módulos CBC (Commom Booster Core), cada um com um motor RS-68; um 
único segundo estágio criogénico que integra um tanque de combustível com um diâmetro de 5,0 metros e que utiliza um motor 
RL10B-2; e uma secção de 5,0 metros de diâmetro para acomodação de carga. 
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Actualmente a Boeing está a avaliar a possibilidade as opções de melhoramento da performance com o objectivo de a 
aumentar de forma a ir ao encontro das necessidades para o transporte de cargas mais pesadas tendo em vista a iniciativa de 
exploração espacial preconizada pelo Presidente George Bush. 


Características básicas do Delta-4 Heavy 


O Delta-4 Heavy é um lançador a dois estágios, sendo o primeiro estágio dividido em 
duas fases com a primeira constituída por dois módulos CBC com separação vertical de 
um terceiro CBC. Cada CBC tem um peso bruto de 226.400 kg, pesando 26.760 kg sem 
combustível e desenvolvendo 337.807 kgf no vácuo. O Tes é de 420 s, o Ies-nm é de 365 
seo Tq é de 249 s. Os CBC têm um comprimento de 40,80 metros e um diâmetro de 
5,00 metros. Estão equipados com um motor RS-68 (Imagem ao lado cedida pela 
Boeing) que consome oxigénio e hidrogénio líquido. O motor RS-68 tem um peso de 
6.597 kg. 


O segundo estágio tem um 
comprimento de 12,00 metros, um 
diâmetro de 2,44 metros e uma 
envergadura de 5,0 metros. Tem um peso 
bruto de 30.710 kg e um peso sem 
combustível de 3.490 kg. O seu Tes é de 
462 seo Tq é de 1.125 s. O seu motor RL- 
10B-2 (Imagem ao lado direito cedida pela 
Pratt and Whitney) consome LOX e LH2, 
e é capaz de produzir 11.222 kgf no vácuo. 
Foi desenvolvido pela empresa Pratt and Whitney. 





Instalações utilizadas para o Delta-4 


A Boeing construiu uma nova plataforma de lançamento e instalações para integração horizontal no SLC-37 do Cabo Canaveral e 
no SLC-6 da Base Aérea de Vandenberg, de forma a acomodar o Delta-4. Ambos locais processam os veículos na horizontal, 
afastados da plataforma de lançamento, para reduzir o tempo de permanência na plataforma para 10 dias ou menos. A empresa 
Raytheon Engineers and Constructors forneceu o projecto e os serviços para a construção das instalações de lançamento do 
Delta-4 no Cabo Canaveral e o seu projecto para a Vandenberg. 


Cabo Canaveral 


e Space Launch Complex 37 (SLC-37) — O complexo 
SLC-37 é uma instalação única para o processamento e 
lançamento da família de veículos Delta-4 existente na 
costa leste dos Estados Unidos. Seleccionado para o 
programa do Delta-4 em 1995, o complexo de 130 
hectares é o primeiro polígono de lançamento dos 
Estados Unidos construído nos últimos 35 anos. O 
SLC-37 possui novas instalações para o processamento 
e lançamento de foguetões com mais segurança, 
eficiência e baixo custo. Estas novas características 
permitiram o lançamento com sucesso dos primeiros 
Delta-4. 





e Delta Operations Center (DOC) - O DOC, com uma área de 7.432 m”, é o principal edifício de actividades do 
Delta-4 no Cabo Canaveral e alberga as funções de 
operações e controlo de lançamento, bem como as 
instalações da sede do programa Delta-4. Localizado a 
3.200 metros da plataforma de lançamento, o DOC 
possui um centro de direcção ultra moderno com 
equipamentos de controlo extremamente sofisticados. 


e Horizontal Integration Facility (HIF) — Finalizada em 
Junho de 2000, o HIF tem uma área de 9.290 mº e é 
utilizado para a integração dos diferentes estágios do 
Delta-4. O HIF possui duas zonas de processamento e 
um anexo para junção dos diferentes estágios e 
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equipamento. Tem um comprimento de 61 metros e uma largura de 107 metros, tendo uma altura de um 
edificio de sete andares. A Boeing utiliza um sistema de alinhamento por laser para acoplar o primeiro e 
segundo estágio do Delta-4 com grande precisão. Após a acoplagem, cada CBC é acoplado por sua vez a uma 
unidade de junção que permite que o lançador seja transportado e colocado na vertical na plataforma de 
lançamento. 


e  Elevating Platforma Transporter (EPT) — Os 
veículos EPT são utilizados nos complexos SLC-37 
e SLC-6, e nas instalações em Decatur. Existem duas 
configurações dos EPT: Tipo 1 e Tipo 2. Os EPT 
Tipo 1 são utilizados no interior do HIF para 
movimentações de alta precisão e são accionados 
electricamente. Os EPT Tipo 2 são accionados a 
diesel ou podem utilizar propulsão eléctrica. Estes 
veículos são utilizados para transportar o Delta-4 de 
e para a embarcação Mariner e para transportar o 
lançador desde o HIF para a plataforma de 
lançamento. Os EPT são também utilizados para 
transportar satélites desde as instalações de 
processamento de carga para a plataforma de 
lançamento do complexo SLC-37. 





e Fixed Pad Erector (FPE) — o sistema de erecção fixo da plataforma, que faz parte da 
plataforma de lançamento, coloca o veículo na vertical na plataforma de lançamento 
utilizando dois pistões hidráulicos gigantes. Cada pistão tem 1 metro de diâmetro e 8 
metros de comprimento. 


e Mobile Service Tower (MST) — A MST desloca-se até ao lançador assim que ele é 
colocado na posição vertical na plataforma de lançamento, proporcionando aos 
técnicos um acesso de 360º ao veículo. Aproximadamente 8 a 10 horas antes do 
lançamento, a MST é afastada do foguetão. A MST tem uma altura de 100,6 metros, 
uma largura de 27,5 metros e pesa mais de 4.081 t. Um guindaste no topo da MST 
eleva cada satélite já no interior da ogiva de protecção colocando-o no topo do 
lançador, elevando também os motores de propulsão sólida nas configurações Medium-+ do Delta-4. 





e Fixed Umbilicar Tower (FUT) — A FUT proporciona o acesso de cabos para a transferência de comandos, 
dados, energia e ar condicionado para o lançador na sua permanência na plataforma de lançamento. A FUT tem 
uma altura de 61 metros e possui três braços móveis que se conectam ao primeiro estágio do lançador, ao 
segundo estágio e à sua ogiva. Os braços são recolhidos segundos antes da ignição do primeiro estágio. 


e Lightning Protection Towers (LPT) —- No complexo SLC-37 existem duas torres de protecção contra 
relâmpagos que constituem as maiores estruturas do complexo. Catenárias conectadas com as torres canalizam 
a electricidade originada por um relâmpago para o solo onde é dissipada. As torres são tão altas que são 
montadas em sete segmentos utilizando um guindaste especial. 


e Launch Table (LT) — O foguetão assenta na mesa de lançamento quando se encontra na vertical na plataforma 
de lançamento. A mesa de lançamento fabricada em cimento armado e aço tem um comprimento de 20 metros, 
uma largura de 13,7 metros e uma altura de 7 metros. Tem um peso superior a 500 t. 


e Flame Duct (FD) — O fosso das chamas está localizado sobre a mesa de lançamento e direcciona a força do 
motor do foguetão para longe do lançador no lançamento. O fosse tem uma altura de 13,7 metros e uma largura 
de 19,8 metros na zona onde se encontra o lançador, e uma altura de 15,2 metros e uma largura de 30,5 metros 
na sua saída. Um Boeing 767 com uma envergadura de asas de 52 metros ou o equivalente a seis semi- 
reboques podem caber lado a lado no interior do fosso das chamas. 


e Liquid Oxygem/Liquid Hydrogen Tanks — O tanque de oxigénio líquido (LOX) tem uma capacidade de 
956,25 m”, enquanto que o tanque de hidrogénio líquido (LH2) tem uma capacidade de 3.217 m”. Os dois 
tanques são fabricados com um tanque interior em aço inoxidável protegido por uma estrutura exterior. 


e Support Equipment Building (SEB) — O edifício de apoio a equipamento foi construído e utilizado para dar 
apoio às missões lunares Apollo. Alberga salas de equipamento de satélite, sistemas de ar condicionado, 
sistemas electrónicos, sistemas de comunicações e circuitos de controlo para a plataforma de lançamento. Está 
conectado à plataforma de lançamento por um túnel com um comprimento de 21 metros no qual é transportado 
ar, energia e circuitos electrónicos para o abrigo de suporte ao lançamento sobre a plataforma. 
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Base Aérea de Vandenberg 


O Space Launch Complex 6 (SLC-6) é o local na costa Oeste 
dos Estados Unidos para a família de lançadores Delta-4. A 
Boeing irá utilizar o SLC-6 para lançar todas as configurações 
do Delta-4, colocando as suas cargas em órbitas polares, órbitas 
com grandes inclinações e órbitas sincronizadas com o Sol. 


O complexo SLC-6 foi modificado para possuir as 
mesmas interfaces do SLC-37 no Cabo Canaveral. As obras de 
modificação foram levadas a cabo pela empresa Raytheon, 
permitindo assim manter processos similares aos do Cabo 
Canaveral. O Clark Construction Group levou a cabo a 
modificação física do SLC-6 


Tal como existe no SLC-37, umas instalações HIF são 
utilizadas para acoplar o CBC com o segundo estágio. O HIF da 
Base Aérea de Vandenberg possui duas zonas de processamento 
e tem uma área de 5.806 m?. 





Umas novas instalações foram construídas para acomodar a embarcação Delta Mariner especialmente construída para 
transportar os CBC e ogivas de cargas entre as instalações de Decatur e os dois locais de lançamento. Plataformas de transporte 
elevatórias são utilizadas para transportar os lançadores desde a doca até ao HIF, bem como no interior do próprio HIF. 
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DemosSat, 3CSat-1 'Sparkie' e 3CSat-2 'Ralphie' 


Sendo um voo de demonstração a Boeing e a USAF optaram por utilizar um veículo simulador de um satélite como carga para a 
missão inaugural do Delta-4 Heavy. Para além do DemosSat, seguiam a bordo do primeiro Delta-4 Heavy os pequenos satélites 
3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie”. 


DemoSat 


O satélite DemoSat é baseado numa carga de 
demonstração originalmente planeada para o primeiro 
voo do Delta-4. O denominado FFS (First Flight 
Simulator) acabou por ser substituído pelo satélite 
Eutelsat-WS5 na primeira missão do Delta-4. O DemoSat 
foi desenhado para simular o mais possível a massa 
típica, centro de gravidade, frequência e características a 
nível de robustez de um satélite operacional. O satélite foi 
construído pela empresa Process Fab Inc., Santa Fé 
Springs — Califórnia. 


O DemosSat é uma estrutura cilíndrica com uma 
altura de 1,95 metros, um diâmetro de 1,38 metros e um 
peso de 6.020 kg. A sua fuselagem exterior é composta 
por uma estrutura de alumínio, com um balastro interior 
composto por sessenta cilindros de bronze com um 
diâmetro de 0,11 metros cada. Reforçadores, placas, fixadores e encaixes completam a carga do DemosSat. A construção do 
DemoSat teve de cumprir dois critérios importantes. Em primeiro lugar, teve de atingir certos requerimentos a nível de massa 
específica e centro de massa; em segundo lugar, o satélite terá de arder por 
completo quando reentrar na atmosfera terrestre. O uso de cilindros de 
bronze individuais foi a chave para cumprir os dois critérios impostos. O 
peso total dos cilindros foi seleccionado para cumprir os requerimentos a 
nível de massa especificados pelos engenheiros, enquanto que a utilização 
do bronze e do alumínio facilita a sua destruição na reentrada atmosférica. 





O desenho do DemoSat é extremamente robusto como foi 
demonstrado pela adição posterior da carga secundária quando a missão já 
se encontrava na fase de integração e muito depois do DemoSat ter sido 
desenhado e construído. Para integrar rapidamente dos dois pequenos 
satélites na missão, foi determinado que estes deveriam ser colocados na 
área lateral do DemosSat. Por esta razão, foi desenhado um suporte lateral 
circular que posteriormente foi adicionado ao DemoSat a 0,51 metros do 
seu extremo superior. A este suporte foi fixada uma placa plana que 
constituiu uma interface directa com os dois satélites também denominados 
Nanosat-2. 





3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 'Ralphie” (Nanosat-2) 


Os satélites 3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie”, 
resultaram de uma colaboração entre a Universidade 
Estatal do Arizona, a Universidade Estatal do Novo 
México e a Universidade do Colorado. Os satélites 3CS 
(Three Corner Satellite) tinham como principal 
objectivo a obtenção de imagens estereoscópicas., 
realização de comunicações em formação virtual e a 
realização das denominadas operações DÃO 
(Distributed and Automated Operations). Os dois 
satélites fazem parte do denominado DoD Space Test 
Program do Departamento de Defesa americano. 


Cada universidade participante no projecto dos 

| | | satélites 3CS tinha a responsabilidade de uma área 
específica, nomeadamente: pela elaboração do sistema de obtenção de imagens e sistemas FEEDS (End-to-End Data Systems) 
para comando e tratamento de dados — Universidade do Colorado; elaboração da estrutura, sistema de fornecimento de energia e 
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sistema de controlo de atitude — Universidade Estatal do Arizona; desenvolvimento do sistema de comunicações — Universidade 
Estatal do Novo México. 


Os satélites tinham uma forma hexagonal com uma largura de 0,46 metros, uma altura de 0,35 metros e um peso de 15 
kg. Os satélites deveriam ser colocados numa órbita circular a 135 km de altitude, encontrando-se assim quase no limiar da 
atmosfera terrestre. Deveriam estar operacionais durante um máximo de 3 dias antes da reentrada atmosférica devido ao 
crescente atrito. Cada satélite transportava quatro câmaras digitais direccionadas para diferentes direcções. Os veículos eram 
munidos de sistemas de inteligência artificial desenvolvidos pelo Jet Propulsion Laboratory, Pasadena — Califórnia, e outro 
software desenvolvido pela empresa Interface Control Systems, Boulder — Colorado. Este software permitiria a cada satélite 
“decidir” independentemente durante a missão enquanto que o software inteligente permitiria uma diferente calendarização de 
actividades em caso de ocorrência de algo inesperado. 


O plano original do projecto 3CS previa o lançamento de três satélites a bordo de uma missão do vaivém espacial em 
2003, porém o desastre com o vaivém espacial OV-102 Columbia a 1 de Fevereiro de 2003 e o adiamento das missões 
posteriores, levou ao adiamento do lançamento dos pequenos satélites. O voo inaugural do Delta-4 Heavy foi uma oportunidade 
para a concretização do projecto mas somente com dois satélites, sendo o terceiro veículo, 3CSat-3 “Petey”, oferecido ao Museu 
Nacional do Ar e do Espaço onde será colocado em exibição pública. 


Lançamento inaugural do Delta-4 Heavy 


A 7 de Dezembro de 2003 são finalizadas as operações de montagem do lançador no interior do HIF. Estas operações incluíram a 
acoplagem dos dois propulsores ao CBC central, a montagem do segundo estágio e a colocação do CBC na unidade LMC 
(Launch Mate Unit) que é utilizada para a montagem do veículo. Dois dias 
mais tarde, a 9 de Dezembro, eram finalizados os trabalhos de modificação na 
plataforma de lançamento que permitiram a que o veículo fosse transportado e 
colocado na plataforma a 10 de Dezembro no que foi denominado fase VOS 
(Vehicle On Stand). Colocado assim pela primeira vez no complexo SLC-37, 
o Delta-4 Heavy foi submetido a uma série de verificações iniciais que 
abrangeram também todo o equipamento dos sistemas de interfaces. Estas 
verificações permitiram assim analisar as capacidades de comando e 
monitorização entre o 
foguetão na plataforma de 
lançamento e o centro de 
controlo de voo LCC. Estas tarefas foram finalizadas a 19 de Dezembro de 
2003. 





Os testes de compatibilidade eléctrica foram finalizados a 2 de 
Fevereiro de 2004. Estes testes permitiram verificar as comunicações entre os 
sistemas electrónicos no interior do lançador, incluindo as ligações primárias e 
secundárias de comunicações. A 19 de Fevereiro são levados a cabo os testes 
EMI/EMC que permitiram verificar a compatibilidade do foguetão Delta-4 
Heavy com as frequências de rádio e com o ambiente electromecânico do 
Eastern Test Range que controla todos os lançamentos levados a cabo desde o 
Cabo Canaveral. Estes testes foram levados a cabo com a torre de serviço móvel MST em torno do lançador, bem como afastada. 
O veículo e o equipamento de suporte no solo GSE (Ground Support Equipment) foram monitorizados para se compreender os 
eleitos dos transmissores existentes à medida que radiavam sobre o lançador. 





Em cima à esquerda: Finalização das 
actividades de integração no interior do HIF 
a 7 de Dezembro de 2003. 


Em cima à direita: Activação da plataforma 
de lançamento a 9 de Dezembro de 2003 
com a finalização dos trabalhos de 
modificação do complexo. 


Ao lado à esquerda: Fase VOS a 10 de 
Dezembro de 2003 com o lançador a ser 


transportado e colocado no complexo SLC- 
37B. 
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Ao lado à direita: Verificação inicial do 
Delta-4 Heavy e dos sistemas de interfaces 
no solo. 
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Após a realização destes testes o Delta-4 Heavy fo1 transportado de volta para o HIF onde foi submetido a qualificações 
de controlo do seu sistema de orientação. Estes testes, finalizados a 18 de Março, envolveram os computadores de orientam o 
veículo no lançamento e os actuadores que são utilizados para movimentar as tubeiras dos motores. 


Os primeiros testes de abastecimento dos propolentes criogénicos nos CBC e no segundo estágio tiveram lugar a 9 de 
Abril. O abastecimento foi levado a cabo simultaneamente nos três CBC ao mesmo tempo que a equipa de controlo verificava 
todos os procedimentos necessários para a operação. As capacidades de automação dos sistemas de controlo de lançamento 
foram também testadas. Após o abastecimento total do veículo, todos os tanques foram drenados com o oxigénio e o hidrogénio 
líquidos a serem bombeados novamente para os tanques de armazenamento nas imediações da plataforma de lançamento. 


Enquanto se procedia à análise dos vários elementos do lançador, eram também preparadas as cargas para a primeira 
missão do Delta-4 Heavy. Nas instalações de processamento Astrotech o satélite de demonstração DemoSat era preparado para o 
voo e a 13 de Abril procedeu-se à sua colocação na estrutura PAF (Payload Attach 
Fitting) utilizando um sistema de separação especial. 


A 20 de Abril foi levada a cabo uma simulação do voo do Delta-4 Heavy no 
qual todos os eventos da missão foram ensaiados, desde a ignição até à separação do 
satélite DemoSat passando por uma manobra de simulou os procedimentos para evitar 
uma colisão em órbita. Este teste foi essencial para verificar todo o software do lançador 
e Os seus sistemas electrónicos. 


O segundo teste de abastecimento do lançador teve lugar a 20 de Maio. Mais 
uma vez os três CBC e o segundo estágio do veículo foram abastecidos de oxigénio e 
hidrogénio líquidos, com os técnicos a 
verificarem a capacidade de manutenção das 
temperaturas nas turbo-bombas de LOX do 
motor RS-68. Este teste serviu para verificar 
sin que o veículo e o equipamento de solo 
oie PERO operavam sem problemas, servindo também 
para caracterizar o arrefecimento dos motores 


colocados no interior da ogiva de protecção do 
lançador no dia 7 de Julho. As duas secções da 
ogiva foram fixadas ao conjunto de veículos e 
toda a operação é levada a cabo na vertical e 
no interior das instalações de processamento 





j criogénicos, para refinar o tempo que demora 
j q pp os três na e para treinar a equipa a cima A Ode Fevereiro dé 
A ErCOmNO JO parmo Nan çAmento: 2004 são levados a cabo testes de 
| al Os satélites DemoSat, 3CSat-l compatibilidade eléctrica. 
| E) “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie”, foram Em baixo: Os testes que 


garantiram a compatibilidade do 
lançador com o Eastern Test 
Range são levados a cabo a 19 de 
Fevereiro de 2004. 


Imagens: Boeing. 


de carga PPF (Payload Processing Facility). Além de proteger as cargas durante o 
lançamento, a ogiva proporciona também um ambiente limpo durante o transporte para a 
plataforma de lançamento. 





O denominado Launch Site Readiness Review (LSRR) teve lugar a 9 de Julho. 
O LSRR é uma parte do processo de segurança da Boeing no qual os técnicos e 
engenheiros da empresa levam a cabo uma verificação exaustiva do lançador, das suas 
cargas e de todos os sistemas no solo de forma a verificar a sua prontidão para 
transportar os veículos para a plataforma de lançamento. 


A 21 de Julho foi levado a cabo o ensaio WDR-1 (Wet Dress Rehersal 1) que 
foi um exercício semelhante aos testes de abastecimento levados a cabo a 9 de Abril e a 
20 de Maio. Durante o WDR todas as actividades e tarefas foram levadas a cabo tal 
como seriam no dia do lançamento com a contagem decrescente a ser interrompida mesmo antes da ignição. 





Os satélites foram transportados para a plataforma de lançamento a 24 de Julho, sendo elevados por um guindaste na 
torre móvel de serviço e colocados sobre o segundo estágio do lançador. 


O lançamento inaugural do Delta-4 Heavy estava previsto para ter lugar a 10 de Setembro, sendo no entanto adiado 
devido a problemas técnicos com o lançador. Por outro lado, foi necessário algum tempo para preparar e segurar a plataforma de 
lançamento devido à passagem do furacão Charley em meados de Agosto. A 19 de Agosto era anunciado” que o lançamento 
teria lugar a 20 de Outubro (2248UTC). No entanto o lançamento seria posteriormente adiado devido a problemas técnicos, 


“ «Delta 4-Heavy rocket to take maiden flight in October” http://www .spaceflightnow.com/news/n0408/1 9delta4heavy . 
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agendando-o para 18 de Novembro (1928UTC a 2228UTC). Durante este segundo adiamento os técnicos da Boeing levaram a 
cabo pequenas verificações no lançador e procederam à remoção e teste das unidades ECU (Electronic Control Unit). Por outro 
lado foi também necessário proceder à retirada da ogiva de protecção para permitir a remoção e substituição dos transdutores de 
pressão do segundo estágio e para proceder á análise ultra sónica do adaptador de carga PAF. 


O segundo WDR teve lugar a 27 de Outubro e mais uma vez simulou um cenário real de lançamento com a equipa de 
controlo a utilizar as suas consolas de controlo e a levar a cabo a sequência de eventos da contagem decrescente. Neste teste a 
equipa de controlo verificou todos os sistemas envolvidos com o lançador, com os satélites a bordo e com o equipamento de 
suporte no solo (tanto na plataforma de lançamento como no centro de controlo da missão). Durante este segundo WDR a equipa 
de controlo focou três pontos fundamentais que foram: a) a capacidade do sistema de controlo de condicionar termicamente os 
três CBC e respectivos motores durante a contagem decrescente; B) a análise e controlo da quantidade de dados proveniente de 
três CBC e; c) os factores humanos no controlo da contagem decrescente. Todos estes aspectos foram analisados de forma 
satisfatória. 


O Flight Readiness Review (FRR)” teve lugar a 6 de Dezembro e definiu o estado do lançador após ser submetido a um 
novo processamento no interior do HIF e após ser levada a cabo uma análise da missão. Basicamente esta reunião é levada a 
cabo para determinar que o lançador e a carga estão prontos para a contagem decrescente e para o lançamento. Após a finalização 
desta reunião foi então dada autorização para se proceder com as fases finais dos preparativos para a contagem decrescente. Por 
outro lado, esta reunião também analisa a prontidão do Eastern Test Range para acompanhar o lançamento e analisa os dados 
disponíveis sobre as previsões 
atmosféricas para o dia e hora do 
lançamento. 


O Launch Readiness Review 
(LRR) teve lugar a 9 de Dezembro e 
nesta reunião participaram todas as 
agências e entidades envolvidas no 
projecto que foram questionadas sobre 
o estado do lançador e das cargas. Após 
a finalização desta reunião e como não 
foi encontrado qualquer problema, foi 
dada autorização para se prosseguir 
com a contagem decrescente final. 


O lançamento seria mais uma 
vez adiado a 9 de Dezembro devido à 
ocorrência de fortes ventos no Cabo 
Canaveral e a 10 de Dezembro devido a 
um problema com o sequenciador 
automático que controla os segundos 
finais da contagem decrescente. Neste dia as operações de abastecimento do foguetão chegaram a ter início às 1508UTC mas 
foram suspensas pouco tempo depois quando foi detectado um problema com o dispositivo TCSR (Terminal Countdown 
Sequencer Rack) que controla os últimos 8,5 segundos da contagem decrescente incluindo a ignição dos motores RS-68. O 
lançamento foi de novo agendado para as 1932UTC do dia 12 de Dezembro, mas ainda não seria desta vez que o Delta-4 Heavy 
abandonaria a plataforma SLC-37B pois o lançamento seria novamente adiado às 1447UTC devido a problemas com o sistema 
de controlo ambiental na plataforma de lançamento, impedindo o abastecimento do lançador. 





Problemas técnicos e conflitos de calendarização com o Eastern Range, levariam a que o lançamento fosse adiado para 
o dia 21 de Dezembro (1936UTC a 2231UTC). 


2 O Flight Readiness Review é levado a cabo dois dias antes da data de lançamento. 
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Voando sobre uma coluna de fogo 


Finalmente era chegado o grande dia para o Delta-4 Heavy e o Cabo 
Canaveral iria assistir a um espectáculo memorável. 


A contagem decrescente entrava na sua primeira paragem 
às 1306UTC do dia 21 de Dezembro, sendo interrompida por 60 
minutos como previsto. Durante esta paragem a equipa que 
controlou todas as actividades e procedimentos do lançamento 
encontrava-se no centro de controlo verificando o estado de todos os 
sistemas. A contagem decrescente seria retomada às 1406UTC 
apesar de por esta altura uma equipa de técnicos se encontrar na 
plataforma de lançamento SLC-37B a resolver um problema com o 
sistema de arrefecimento da plataforma. Este problema acabaria por 
adiar por alguns minutos o início do processo de abastecimento do 
lançador, mas pelas 1530UTC o problema encontrava-se resolvido e 
a equipa de técnicos abandonara já a plataforma de lançamento, 
dando assim luz verde (1545UTC) para o abastecimento dos oito 
tanques do Delta-4 Heavy. 


O processo de arrefecimento das condutas de LOX teve 
início às 1551UTC. Este processo permite a passagem nas condutas 
de abastecimento de pequenas quantidades de oxigénio líquido a 
uma temperatura de -183ºC, preparando-as para um maior fluxo do 
oxidante. Entretanto pelas 1611UTC surgiam notícias de um 
possível novo problema com o dispositivo TCSR que anteriormente 
havia já levado ao adiamento do lançamento a 11 de Dezembro, mas 
que posteriormente se veio a constatar ser devido a uma bomba de 
abastecimento de oxigénio líquido. Devido a este problema a equipa 
de controlo decidiu suspender o abastecimento de LOX e o 
condicionamento térmico de LH,. O problema acabou por ser 
resolvido às 1700UTC, com a equipa de controlo a receber 
instruções às 1704UTC para se preparar para retomar as operações de abastecimento. As 1707UTC era dada luz verde para o 
início do abastecimento dos CBC com o LOX e para o Início do condicionamento térmico das condutas de hidrogénio líquido. O 
abastecimento de LOX teve início às 1725UTC e o abastecimento de LH, (a -253ºC) teve início às 1759UTC. O abastecimento 
dos propolentes é levado a cabo em três fases: a fase inicial é uma fase na qual o abastecimento é levado a cabo de forma lenta 
preparando o tanque para a segunda fase na qual o propolente é bombeado em alta pressão para o interior até atingir um 
determinado volume a partir do qual o fluxo de abastecimento é novamente reduzido. 





O oxigénio líquido e o 
hidrogénio líquido são armazenados em 
dois grandes tanques | esféricos 

rd * | localizados nas imediações do SLC-37. 
" DA cd O tanque de LOX tem uma capacidade 
a 7 para 1.136 m” enquanto que o tanque de 
LH2 tem uma capacidade de 3.863 m'. 
Os propolentes são transportados para o 
lançador através de um sistema de 
condutas que entram na plataforma de 
lançamento pela mesa de lançamento 
sobre a qual assenta o foguetão. Três 
módulos de abastecimento da 
plataforma de lançamento e que se 
unem à base do lançador (imagem ao 
lado cedida pela Boeing) albergam as 
seis condutas umbilicais independentes 
de abastecimento, enquanto que o 
estágio superior é abastecido através de 
um braço mecânico proveniente da 
torre de serviço. 





O abastecimento de LOX aos CBC foi finalizado às 1828UTC e de seguida procedeu-se à verificação das válvulas de 
pressão, iniciando-se também os procedimentos de condicionamento térmico dos sistemas de oxigénio líquido do segundo 
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estágio. O abastecimento de hidrogénio líquido aos CBC era finalizado às 1907UTC, entretanto havia já sido iniciado o 
condicionamento térmico dos sistemas de oxigénio e hidrogénio líquidos. 


A contagem decrescente era interrompida como previsto às 1916UTC (T-5m) durante 120 minutos. Nesta paragem a 
equipa de controlo teve oportunidade de retomar as actividades de abastecimento do lançador e outros procedimentos que 
entretanto se haviam atrasado. Ás 1918UTC a Boeing anunciava que o lançamento era adiado para as 2131UTC devido aos 
problemas técnicos encontrados no decorrer da contagem decrescente. 


O abastecimento de hidrogénio líquido ao estágio superior foi finalizado às 2004UTC, continuando o abastecimento de 
LOX. Apesar de finalizados os abastecimentos, os níveis de propolente foram sendo mantidos ao longo da contagem decrescente 
de forma a compensar as quantidades que se vão evaporando naturalmente. 


Pelas 2032UTC eram finalizados sem problemas os testes de verificação do Range Safety e os testes de mobilidade dos 
motores do lançador tiveram início às 2038UTC, sendo primeiro levados a cabo os testes do motor RL10 do estágio superior 





(finalizados às 2044UTC) seguindo-se os testes dos motores do 
primeiro estágio (finalizados às 2051UTC). 





Às 2125UTC o Director de Lançamento dava luz verde para a continuação da contagem decrescente, mas tal não viria a 
acontecer pois às 2125UTC era dada ordem para se analisar um problema relacionado com a perda de comunicações do 
equipamento do Range Safety. O lançamento seria adiado para 
as 2150UTC com a contagem decrescente a ser retomada às 
21445UTC (T-Sm). A T-4m 30s QI45UTC) os sistemas dos 
CBC e do estágio superior do Delta-4 Heavy começavam a 
utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. 
Às 2147UTC era iniciada a pressurização dos tanques do 
lançador e às 2148UTC (T-Im 10s) o Range Safety dava luz 
verde para o lançamento. 


A T-8,5s a contagem decrescente era controlada pela 
sequenciador automático e a T-5,5s dava-se a ignição dos três 
motores RS-68 com a sua potência a aumentar até atingir 102%. 
O veículo abandonava a plataforma de lançamento às 
2150UTC. 


A T+50s (2150UTC) o motor do CBC central (motor 
n.º E20007) reduzia a sua potência para 58% como forma de 
conservar propolente enquanto que os outros dois CBC 
(motores n.º E20005 e E20006) mantinham sua potência em 
102%. Durante o voo os três motores não podem levar a cabo 
queimas iguais no que diz respeito à performance e ao consumo 
de combustível. O Delta-4 Heavy está programado para 
acomodar e reagir a diferenças durante o voo. No caso de um 
dos motores exteriores consumir o seu propolente antes do que 
o outro, será comandada uma finalização simultânea da queima 
de forma a prevenir uma situação instável. 
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A T+3m 35s os CBC laterais começaram a diminuir a potência em preparação para o final da queima e subsequente 
separação. A T+3m 40s os dois CBC encontravam-se a 58% da potência e a T+4m 5s (2154UTC) dava-se o final da queima dos 
CBC laterais, com a separação a ter lugar a T+4m 12s. Os dois CBC são auxiliados na separação por pequenos motores laterais 
de combustível sólido que ao entrarem em ignição garantem uma boa separação do CBC central. Os CBC acabaram por cair no 
Oceano Atlântico. As 2154UTC (T+4m 19s) o CBC central 
aumentou a sua potência para 102%. As 2155UTC (T+5m 
20s) o motor RS-68 diminuiu de novo de potência para 
preparar o seu final de queima que teve lugar às 2155UTC 
(T+5m 35s), seguido da separação do estágio a T+5m 40s 
(2155UTC) auxiliado por dispositivos pirotécnicos. A 
ignição do motor RL10B-2 do estágio superior teve lugar às 
2155SUTC (T+5m 55s). 


A separação da ogiva de protecção da carga de 19 
metros de comprimento teve lugar às 2156UTC (T+6m). 


A primeira indicação de que algo poderia estar a 
correr não como o previsto surge a T+I3m (2203UTC) 
quando é anunciado que a queima do estágio superior ainda 
estava a decorrer. A T+16m 10s (2206UTC), com os sinais 
de telemetria do lançador a serem recebidos numa estação 
de rastreio localizada em Cabo Verde, foi confirmado que a 
queima do segundo estágio havia finalizado. Pelas 
2208UTC (T+18m) o lançador encontrava-se a 242,64 km 
de altitude e viajava a uma velocidade de 22.918,04 km/h. 
Nesta altura deveria já ter ocorrido a separação dos dois 
pequenos satélites 3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie”. 


Às 2210UTC (T+2Im 8s) o motor RLI0B-2 do 
estágio superior voltou a entrar ignição para colocar um dos 
lados da órbita do conjunto a uma altitude de 35.404 km. 
Esta ignição teve uma duração de aproximadamente 8 
minutos e foi finalizada às 2218UTC (T+28m 32s). O 
veículo permaneceu nesta órbita durante cinco horas. Uma 
análise realizada nesta altura revelava que os parâmetros 
orbitais atingidos eram ligeiramente inferiores aos 
pretendidos. 


Pelas 0030UTC do dia 22 de Dezembro o controlo 
da missão ainda não revelava o estado dos dois pequenos satélites que já se haviam separado do estágio superior Delta-4 Heavy. 
O controlo da missão esperava poder escutar os sinais dos Ralphie e do Sparkie durante a primeira janela de comunicações. 
Nesta altura adiantava-se que devido ao facto de a sua separação do estágio superior do lançador ter ocorrido na zona nocturna da 
sua órbita, os dois satélites não teriam tido tempo para recarregar as suas baterias com a luz solar. 





Às 0215UTC era já evidente que a performance do Delta-4 Heavy havia sido inferior à necessária, levando a que o seu 
estágio superior tivesse de executar uma queima mais longa do que a prevista para compensar. Como resultado a terceira ignição 
do estágio superior foi inferior ao que estava previsto devido ao consumo prévio de uma quantidade não prevista de propolente. 
Em consequência, a órbita obtida para o satélite DemoSat foi muito inferior á pretendida. Na tabela seguinte estão representados 
os parâmetros orbitais do satélite DemoSat? (a linha inicial indica a órbita prevista para o satélite). 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inc. Orbital (º) Período Orbital (min) 
36.428 288 27,24 645,30 


22 Dez 36.391 2708 644,35 


36.406 19.028 13,48 1.044,23 
36.415 13,47 1.044,67 





2 Dados cedidos por Antonin Vitek (http://www lib.cas.cz). 
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A Boeing apresentou os resultados deste primeiro lançamento como um sucesso no qual todas as fases do voo foram 
ensaiadas, sendo o principal objectivo da missão a recolha de dados e a execução de todo o perfil da missão. No entanto se o 
satélite DemoSat fosse um satélite com utilidade prática certamente que não conseguiria pelos seus próprios meios atingir a 
órbita geossincrona pretendida pois o seu perigeu orbital encontrava-se 17.302 km mais baixo do que o pretendido. 


Posteriormente foi revelado que os satélites 3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie” não haviam atingido a órbita 
terrestre, sendo perdidos. 


Curta análise da falha 


Inicialmente foram apresentadas cerca de 49 possibilidades que poderiam explicar os problemas que resultaram em que o satélite 
DemosSat tivesse sido colocado numa órbita mais baixa do que o previsto. A 6 de Janeiro a Boeing indicava que leituras anómalas 
por parte de alguns sensores no interior do Delta-4 Heavy, levaram ao final prematuro da queima dos motores do lançador. A 
análise dos dados provenientes do veículo indicou que os motores haviam sido desactivados 8 segundos antes do previsto quando 
os sensores indicaram que já não havia propolente nos tanques dos CBC. Na realidade os tanques ainda possuíam propolente e os 
sensores voltaram a indicar a sua existência, tendo no entanto já desencadeado a sequência de final de queima. 





Quando os CBC laterais de separaram do propulsor central, este voltou à sua potência máxima (estando até aí a operar a 
58% da potência). Apesar do CBC central ser idêntico aos CBC laterais e apesar de transportar a mesma quantidade de 
propolente, empregou ao longo do voo uma estratégia de consumo de combustível mais conservadora poupando assim 


Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 52 


Em Órbita 


combustível para funcionar por quase mais 90 segundos. Porém, o mesmo problema que havia acontecido com os sensores 
anteriormente repetiu-se com o CBC central levando a que o seu motor RS-68 se desactivasse prematuramente 9 segundos mais 
cedo. 


Após a separação do CBC central do segundo estágio, este viu-se com um défice de velocidade de quase 457 m/s devido 
ao final da queima dos motores principais. A primeira queima do motor do segundo estágio deveria ter uma duração de 7 
minutos, colocando o conjunto numa órbita inicial na qual se daria a separação dos satélites 3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 
“Ralphie”. O motor RL10B-2 foi desenhado para poder prolongar a sua queima de forma a compensar qualquer problema 
registado na queima dos estágios inferiores e tal veio a acontecer nesta missão. Apesar da primeira queima do segundo estágio 
ser muito mais prolongada do que estava previsto não foi capaz de compensar a falha registada com os CBC, colocando o 
conjunto numa órbita instável. Em resultado os satélites 3CSat-1 “Sparkie” e 3CSat-2 “Ralphie” foram colocados numa trajectória 
sub-orbital que fez com que reentrassem na atmosfera terrestre antes mesmo de executarem uma volta em torno do planeta. 


O estágio superior 
entrou novamente em ignição 
para colocar o conjunto numa 
órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona. Após 
atingir esta órbita o conjunto 
iria permanecer assim durante 
cinco horas até atingir o 
apogeu no qual entraria 
novamente em ignição para 
atingir a órbita geossíncrona 
elevando o seu perigeu. A 
terceira queima do estágio 
superior deveria ter uma 
duração de 3 minutos, 
circularizando assim a órbita. 
No entanto a quantidade de 
propolente disponível era 
muito inferior ao necessário 
devido à queima anterior ter 
gasto uma grande quantidade 
de propolente para tentar 
contrabalançar os problemas 
anteriores. O estágio superior 
ficou sem propolente a dois 
terços da queima, deixando a 
sua carga numa órbita mais 
baixa do que a prevista. 
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Após a análise dos 
dados disponíveis, uma 
questão mantém-se: O que 
terá causado a leitura anómala 
por parte dos sensores? 
Possivelmente, estas leituras 
poderão ter sido causadas 
pela existência de bolhas no 
fluxo de oxigénio líquido. Este fluxo parece ser muito semelhante em cada CBC na altura do final prematuro das queimas dos 
três propulsores, o que por um lado apoia a teoria de que o problema foi comum. 





O passo seguinte passa por executar simulações computorizadas do fluxo de LOX entre o fundo dos tanques e os 
sensores localizados quase 1,5 metros mais abaixo. A equipa que investiga as causas do problema irá analisar se o desenho do 
sistema de injecção de LOX pode criar uma situação de cavitação (uma alteração localizada de líquido para vapor) nas condições 
únicas de fluxo registadas (aceleração do veículo, nível de LOX nos tanques, pressão interior dos tanques e níveis de fluxo nos 
injectores do motor RS-68 quando se encontra em potência máxima). Estes problemas terão de ser resolvidos antes da entrada na 
fase operacional do lançador. 


O manifesto de lançamentos para o Delta-4 Heavy prevê a realização de uma missão em Setembro de 2004 a partir do 
Cabo Canaveral e que deverá colocar em órbita o satélite DSP-23, e de uma segunda missão em Dezembro de 2004 para colocar 
em órbita um satélite do NRO (National Reconnaissance Office). 
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23 de Dezembro — 114511U Soyuz-U (092) 


Progress M-51 (ISS-16P) 


Dependendo dos cargueiros espaciais russos para se manter operacional em órbita terrestre, a ISS recebeu a visita de mais um 
Progress M a 25 de Dezembro de 2004. A missão ISS-16P foi lançada desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur às 2219:34UTC do 
dia 23 de Dezembro. O voo do Progress M-51 foi a continuação de um sucesso iniciado a 20 de Janeiro de 1978 com a colocação 
em órbita do Progress-1 (10603 1978-0084). 


Os cargueiros Progress M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente 
em órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos 
estabeleceram recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando 
posteriormente para longos meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em 
órbita, mas desde cedo, e começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga 
Progress. Os Progress representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as 
estações espaciais víveres, instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas 
das estações, para descartar o lixo produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de mais de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo 
modelo das cápsulas tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615A55 7K-TGM n.º 251 foi o 106º cargueiro russo a ser colocado em órbita, dos quais 43 foram do tipo 
Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 52 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1) e 11 do tipo Progress MI. 
Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut 6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut 7; 
os Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a saudosa estação orbital Mir. 


O veículo Progress M é uma versão modificada do modelo original do cargueiro 7K-TG Progress (11F615A15), com 
um novo módulo de serviço e com sistemas de acoplagem adaptados da 7K-ST Soyuz T (11F732). Com os Progress M deixaram 
de ser utilizados os modelos do sistema de escape de emergência que eram utilizados anteriormente de forma a manter o 
equilíbrio aerodinâmico do lançador. Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 
2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek“ (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 





Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 54 


Carga a bordo do Progress M-50 


Em Órbita 


A seguir é dada uma lista completa (fornecida pela Agência Espacial Federal Russa) da carga transportada a bordo do cargueiro 
Progress M-51. No total o Progress M-51 tinha um peso de 7.260 kg, sendo 750 kg referentes ao propolente da unidade de 


propulsão e do sistema de reabastecimento. No total o peso da carga transportada era de 1.746 kg: 


= Oxigénio 


= Ar 


= Água nos tanques do sistema Rodnik: 


« Equipamento no módulo de carga: 


Sistema de suporte ambiental SOGS: 

Sistema de fornecimento de água SVO: 

Sistema sanitário e de higiene SSGO: 

Sistema de alimentação SOP: 

Sistema médico SMO: 

Equipamento de protecção pessoal SIZ: 

Sistema de controlo térmico SOTR: 

Equipamento para o sistema de controlo de temperatura STTS: 
Sistema de controlo de dispositivos a bordo SUBA: 

Sistema de fornecimento de energia SEP: 

Equipamento para o sistema de telemetria BITS 2-12: 
Equipamento para o sistema de manutenção e reparação STOR: 
Elementos para o complexo de suporte da tripulação KSPE: 
Elementos para o sistema de computadores BVS: 
Equipamento de medição de carga KT'sN: 

Equipamento para o módulo de propulsão FGB da ISS: 


= Equipamento para os módulos americanos: 





Alimentos: 


Equipamento de apoio à tripulação: 


Equipamento americano: 
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O venerável 114511U Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, 
mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados 
tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem 
as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa 
dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress 
de Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, 
sobre contrato com a agência espacial russa. 


No total já foram lançados 707 veículos deste tipo dos quais 
somente 19 falharam, tendo assim uma fiabilidade de 97,31%. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M 
tem um peso de 313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 
297.000 kg sem a sua carga. Sem combustível o veículo atinge os 
26.500 kg (contando com a ogiva de protecção da carga). O foguetão 
tem uma altura máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). E 
capaz de colocar uma carga de 6.855 kg numa órbita média a 220 km 
de altitude e com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador 
terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf no lançamento, 
tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento atinge os 
51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais é 
de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) 
pode ter uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo 
da carga. O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 
2,7 metros e os 3,3 metros (dependendo da carga a transportar). 


O foguetão possui um sistema de controlo analógico e tem 
uma precisão na inserção orbital de 10 km em respeito à altitude, 6 
segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que diz respeito ao 
ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio 
constituído por quatro propulsores laterais a combustível líquido 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 
kg, pesando 3.800 kg sem combustível. O seu comprimento máximo é 
de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. 
Cada propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de 
actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes 
auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é 
de aproximadamente 118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgf no 
vácuo durante 118 s. O seu Ies é de 314 s e o Ies-nm é de 257 s, sendo 
o Tg de 118 s. Cada motor tem um peso de 1.200 kg, um diâmetro de 
1,4 metros e um comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este 
motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o 
segundo estágio, estando equipado com um motor RD-118. Tendo um 


peso bruto de 99.500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes 
de 315 s e um Tq de 280s. Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Block A 
tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os 
componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 
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UTC Lançador Lançamento Lancç. 
| 2003-035 | 12-Ago-03 | 14:20:00 | | GIK-5 Baikonur | 17P32-6 | Cosmos 2399 (27856 2003-0354) | 


| 2004-038 | 24-Set04 | 16:50:00 | | GlK-IPleseisk | LCI6/1 | Cosmos 2410 (28396 2004-0384) | 


O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko 
nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101.632 kgf 
no vácuo, tendo um les de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O seu 
tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, 
tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 
metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma 
pressão de 51,00 bar. 





O terceiro e último estágio do lançador é o Block 1 
equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 
25.300 kg e sem combustível pesa 2.710 kg. E capaz de 
desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo 
de queima de 230 s. Tem um comprimento de 6,7 metros 
(podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a 
transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com uma 
envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o 
LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um 
peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve 
uma força de 30.380 kgf, tendo um les de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um 
comprimento de 1,6 metros. 


O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz 
deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo 
NHP-5S Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) 
colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 
(02601 1966-107A). Por seu lado o primeiro 11A511U Soyuz-U 
foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo 
NHP-53 Plesetsk e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 
Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 
1 A51U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando 
falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do 





Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


O lançamento que colocou em órbita o cargueiro Progress M-50 marcou o 1.689º lançamento com sucesso para um 
lançador da família do R-7. 
Actuais versões derivadas do R-7 Semyorka 


Actualmente existem quatro versões em uso de lançadores que derivam directamente do míssil balístico intercontinental R-7 
Semyorka desenvolvido por Serguei Korolev nos anos 50 do século passado. Esses lançadores são o 114511U Soyuz-U, o 
NH AS11FG Soyuz-FG, o 8K78M Molniya-M e o 14414 Soyuz-2 1A. Em 2006 espera-se o lançamento inaugural do 14414 
Soyuz-2 1B. Estas duas versões deverão substituir posteriormente os foguetões 11A511U Soyuz-U e 11A511FG Soyuz-FG. 
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Mais tarde estão ainda previstos o desenvolvimento dos foguetões Aurora (para lançamentos comerciais) e Onega (este 
último irá lançar o novo veículo espacial tripulado russo Klipper caso o seu desenvolvimento seja concretizado). 


Lançamento do Progress M-51 


Com as notícias sensacionalistas relativas à «grave» falta de 
alimentos a bordo da ISS, a missão do Progress M-51 recebeu 
uma maior cobertura nos media do que é habitual. Os dois 
astronautas a bordo da estação espacial nunca estiveram em 
perigo de vida apesar de surgirem notícias que referiam um 
plano elaborado pela agência espacial russa que previa a 
evacuação da ISS caso a missão do Progress M-51 não fosse 
bem sucedida. 


Os preparativos para esta missão correram sem 
problemas, no entanto o voo do Progress M-51 esteve em riscos 
de ser adiado um par de dias quando as operações de elevação 
orbital da ISS utilizando os motores do Progress M-50 não 
correram como previsto. No dia 17 de Novembro de 2004 os 
motores do Progress M-50 foram accionados para elevar a órbita 
da ISS preparando-a assim para receber o Progress M-51 a 25 de 
Dezembro. A ignição dos motores do cargueiro teve lugar às 
I412UTC e teve uma duração de 548 segundos. No entanto 
velo-se a verificar que a velocidade atingida pelo conjunto era 
de 1 m/s mais baixo do que o previsto o que fez com que a 
estação espacial ficasse numa órbita 2,7 km mais baixa. Isto 
associado ao facto de que a altitude orbital da ISS estaria a 
baixar cerca de 500 metros por dia devido a uma forte 
tempestade magnética, poderia levar a que os parâmetros 
orbitais da ISS não fossem os mais favoráveis para receber o 
Progress M-51. 
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Entretanto a 23 de Novembro os especialistas da Corporação RKK Energia levaram a cabo os testes integrados no 
veículo 7K-TGM (11F615A55) nº 351 alojado no interior do edifício de montagem e testes na Area 254 do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur. 


A 3 de Dezembro as diferentes partes do foguetão lançador 11A511U Soyuz-U foram descarregadas dos seus 
contentores de transporte pelos especialistas da empresa TsSKB-Progress, Samara, e transferidas para o edifício MIK-112, 
iniciando-se assim duas semanas de preparativos para o lançamento. 





No dia 6 de Dezembro os tripulantes da ISS, Leroy Chiao e Salizhan Sharipov, transferiram a cápsula Soyuz TMA-S 
para o módulo Zarya, colocando assim a ISS numa configuração que lhes permitiria posteriormente levar a cabo duas actividades 
extraveículares a partir do módulo Pirs. O voo da Soyuz TMA-S teve uma duração de 21 minutos, mas o trabalho de preparar a 
ISS para um possível voo autónomo (no caso de não conseguirem acoplar de novo com a estação), e posteriormente reconfigurar 
a estação para as suas operações normais foi iniciado na tarde do dia 5 de Dezembro. 





A 17 de Dezembro o veículo 7K-TGM (11F615A55) nº 351 foi imspeccionado pelos engenheiros da Corporação RKK 
Energia que no final aprovaram a sua colocação no interior da ogiva de protecção do lançador formando assim o módulo orbital. 
Após ser submetido a vários testes e ensaios, o veículo 7K-TGM (11F615A55) nº 351 foi transferido no dia 20 de Dezembro 
desde o edifício MIK-254 para o edifício de integração e montagem do lançador MIK-112 no qual foi acoplado ao foguetão 
1 A511U Soyuz-U no dia seguinte. Neste dia teve lugar também uma reunião da Comissão Técnica Governamental e da 
Direcção Técnica que aprovou o transporte do veículo para a plataforma de lançamento. O transporte do conjunto 11A511U 
Soyuz-U (092) / 7K-TGM (11F615A55) nº 351 para a Plataforma de Lançamento PU-5 do Complexo de Lançamento LC1 
(17P32-5) teve lugar no dia 22 de Dezembro, iniciando-se às 0200UTC. O transporte foi feito por uma via-férrea que liga o 
edifício MIK-112 ao complexo de lançamento. O conjunto de veículos é composto por uma locomotiva de alta potência que faz a 
tracção de um vagão contendo instrumentação que ajuda a manter em bom estado o lançador e a sua carga. O transporte do 
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lançador é feito na horizontal, sendo colocado numa posição vertical sobre o fosso das chamas por um sistema pneumático que 
eleva e assenta o veículo na plataforma. 
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Às 1800UTC do dia 23 de 
Dezembro teve início mais uma reunião 
da Comissão Técnica Governamental que 
analisou o estado dos preparativos para o 
lançamento. Após esta reunião foi dada 
luz verde para o início do abastecimento 
do lançador com peróxido de hidrogénio 
seguindo-se o início do abastecimento de 
querosene | às IS35SUTC e o 
abastecimento de oxigénio líquido às 
1920UTC. 


O lançamento do foguetão 
HAS1U Soyuz-U (092) com o veículo 
7K-TGM (11F615A55) nº 351 teve lugar 
às 2219:34,124UTC. A separação dos 
quatro propulsores laterais teve lugar às 
2221:32,78UTC (T+118,78s) seguindo- 
se a separação da ogiva de protecção às 
2222:15,36UTC (T+161,36s). A 
separação do segundo estágio teve lugar 
às 2224:21,300UTC (T+287,3s) e a 
separação da secção inferior do terceiro 
estágio deu-se às  2224:31,05UTC 
(T+297,05s). 


Os quatro propulsores laterais 
caíram na denominada Área de Impacto 
(AD 16, situada do Distrito de 
Karaganda, Cazaquistão. O impacto da 
ogiva de protecção registou-se na Al-69 
situada no mesmo distrito, enquanto que 
o segundo estágio caiu na Al-306 situada 
no Distrito de Altair, República de Altar 
(Rússia) — Distrito de Cazaquistão Este; 
Cazaquistão, tal como a secção posterior 
do terceiro estágio. 


O final da queima do terceiro 
estágio, Block-l, teve lugar as 
2228:19,88UTC (1+525,88s), com o 
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veículo 7K-TGM (11F615A55) nº 351 a separar-se do estágio às 2228:23,18UTC (T+529,18s) e a receber a designação Progress 
M-51. O Progress M-51 deveria ser colocado numa órbita terrestre baixa com um apogeu a 245 km de altitude (com um erro 
aceitável de +/- 42 km), um perigeu de 193 km de altitude (com um erro aceitável de + 7 km ou -15 km), uma inclinação orbital 
de 51,66º em relação ao equador terrestre (com um erro aceitável de +/- 0,06º) e um período orbital de 88,59 minutos (com um 
erro aceotável de +/- 0,37 minutos). Os parâmetros orbitais registados após a inserção orbital foram de: apogeu de 255,1 km, 
perigeu de 193,0 km, inclinação orbital de 51,64º e período orbital de 88,58 minutos. Nos dias posteriores ao lançamento o 
cargueiro executou uma série de manobras orbitais de forma a igualar a sua órbita com a órbita da ISS. No quadro seguinte estão 
registados os parâmetros orbitais atingidos após cada uma dessas manobras. 


ES 


A acoplagem com o porto axial de acoplagem do módulo 
Zvezda da ISS teve lugar às 2357:47UTC do dia 25 de Dezembro. A 
manobra de acoplagem e a acoplagem em si foram levadas a cabo em 
modo automático com o cosmonauta Salizhan Sharipov a comandar o 
sistema TORU para levar a cabo a acoplagem caso fosse necessário. A 
manobra foi levada a cabo com um atraso de 30 minutos em relação à 
hora prevista devido ao facto de o centro de controlo russo decidir à 
última hora esperar que os veículos entrassem na zona de cobertura das 
estações de rastreio russa na Ásia Central. 





Após entrar em órbita terrestre o Progress M-51 recebeu a 
designação internacional 2004-051A e o número de catálogo orbital 
28503. Para os restantes objectos em órbita resultantes deste lançamento 
ver “Outros objectos catalogados”. 
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24 de Dezembro — 11K68 Tsyklon-3 (701) 


Sich-1M (Okean 01 - n.º 9); KS5MF2 


O penúltimo lançamento orbital de 2004 colocou em órbita um satélite de observação civil que resultou da cooperação entre a 
Ucrânia e a Rússia. O lançamento teve lugar a 24 de Dezembro, mas um problema na ignição do último estágio do foguetão 


lançador 11K68 Tsyklon-3 não permitirá ao Sich-1M levar a cabo a sua missão como os seus criadores haviam previsto. 


O 11K68 Tsyklon-3 


O 11K68 Tsyklon-3 é um foguetão a três estágios que é também conhecido como F- 
2 (Congresso dos Estados Unidos), SL-14 (Departamento de Defesa dos Estados 
Unidos), Scarp (NATO), ou R-36 (Designação do fabricante NPO Yuzhnoye). 
Deriva do míssil balístico 8K68 SS-9, tendo sido introduzido um terceiro estágio 
para lançamentos orbitais. É capaz de 
colocar 3.600 kg numa órbita terrestre 
baixa a 200 km de altitude, 
desenvolvendo uma força de 280.130 
Kgfno lançamento. O seu peso total é 
de 189.220 kg. Tem um comprimento 
de 38,0 metros e um diâmetro de 3,0 
metros. Foram levados a cabo 122 
lançamentos utilizando este lançador, 
dos quais somente falharam 8 
lançamentos. O Tsyklon-3 tem uma 
taxa de sucesso de 93,44%. 


O primeiro estágio do 
Tsyklon-3, designado 118691 (ou 
11K69), tem um peso bruto de 
127.000 kg, pesando 8.300 kg sem 
combustível. No vácuo este estágio é 
capaz de desenvolver uma força de 
309.183 kgf, tendo um les de 298s e 
um Tq de 120s. O seu comprimento é 
de 18,75 metros e o seu diâmetro de 
3,0 metros. Este estágio está equipado com um motor RD-261 (de seis câmaras de 
combustão) que consome N,0, e UDMH. 





O segundo estágio (115692) tem um peso bruto de 53.300 kg, pesando 
4.800 kg sem combustível. No vácuo este estágio é capaz de desenvolver uma força 
de 102.993 kgf, tendo um Tes de 318s e um Tq de 160s. O seu comprimento é de 
10,08 metros e o seu diâmetro de 3,0 metros. Este estágio está equipado com um 
motor RD-262 (de duas câmaras de combustão) que consome N,0, e UDMH. 


O terceiro estágio (118693 / SSM) tem um peso bruto de 4.600 kg, pesando 
1.600 kg sem combustível. No vácuo este estágio é capaz de desenvolver uma força 
de 8.117 kgf, tendo um les de 317s e um Tq de 125s. O seu comprimento é de 2,58 
metros e o seu diâmetro de 2,25 metros. Este estágio está equipado com um motor 
RD-861 (1+4+2 câmaras de combustão) que consome N,04 e UDMH. 


A primeira utilização do 11K68 Tsyklon-3 deu-se a 24 de Junho de 1977 
quando colocou em órbita o satélite Cosmos 921 / Tselina-D (10095 1977-0554), 
que na verdade era um modelo deste tipo de satélite, a partir do Complexo LC32/2 
do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. O primeiro fracasso deste lançador deu-se a 23 
de Janeiro de 1981 quando falhou a colocação em órbita do satélite Geo-IK n.º 1, a 
partir do Complexo LC32/2 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


Os satélites Sich-IM e KSSMF2 


A bordo do foguetão lançador 11K68 Tsyklon-3 seguiam os satélites Sich-IM, também designado Okean O1-N9, e KS5SMF2, 


também designado MS-1TK Mikron. 
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Sich-IM 


O satélite Sich-IM tem como objectivo levar a cabo estudos de detecção remota na área da monitorização ecológica e da 
colocado 


r . po Kd pq F . as aii à p 
natureza, além de executar estudos ionosféricos e magnetosféricos. Este satélite é uma modificação do satélite Sich-1? 


em órbita em 1995. 


O satélite transporta equipamento que lhe permitirá obter 
dados em luz visível, infravermelha e em microondas. Isto irá 
permitir uma monitorização global do ambiente nos campos da 
meteorologia, oceanografia e pesquisas climáticas, nomeadamente: 


e Monitorização da vegetação, do solo e da poluição 
das águas; 


e Monitorização do coberto de neve; 
e Inspecção dos gelos polares e massas glaciares; 
e Monitorização global do coberto nubloso; 


e Determinação da intensidade das chuvas, 
velocidade dos ventos e humidade atmosférica; 


e Determinação dos perfis verticais de temperatura e 
humidade; 





e Determinação da temperatura dos oceanos; 

e Previsão da actividade da superfície oceânica; 
e Determinação da produtividade biológica e da cor dos oceanos; 
e Pesquisa das estruturas físicas e geológicas; 


e Pesquisa da distribuição das correntes planetárias e 
dos campos eléctricos; 


e Pesquisa do fluxo convectivo do plasma 
10noOsférico; 


e Detecção da radiação electromagnética resultante 
da actividade sísmica terrestre; 


e Estudo do impacto dos infra-sons na ionosfera; 


e Realização de experiências com fortes irradiações 
acústicas a partir de fontes terrestres 


e Modificação do plasma do satélite por influência 
de um transmissor a bordo; 


e Comparação de tecnologias experimentais para a 
medição de correntes eléctricas 1onosféricas. 


No lançamento o Sich-IM, que será operado pela Agência 
Espacial Nacional da Ucrânia (NK AU), tinha um peso de 2.223 kg, 
tendo sido construído pela empresa Yangel NPO Yuzhnoye, 
Dniepropetrovsk, em cooperação com outras instituições russas e 
ucranianas, e sendo baseado na estrutura da plataforma Sich-IM e 
Okean Ol. Porém a sua instrumentação apresenta vários avanços em 
relação a aparelhos anteriores. O Sich-IM é capaz de levar a cabo 
observações com uma maior resolução espacial (24 metros) e o seu 
radar de observação lateral possui parâmetros melhorados podendo 
levar a cabo observações com faixas de 700 km de comprimento (anteriormente era de 450 km de comprimento). O satélite 
transporta equipamento de navegação NAVSTAR e um rádio digital BIS-S que opera nas bandas internacionais de 8,2 GHz e 1,7 
GHz. 





2 O satélite Sich-1 / Okean-O1 n.º 8 (23657 1995-0464) foi colocado em órbita a 31 de Agosto de 1995 (0649:59UTC) por um 
foguetão 11K68 Tsyklon-3 (801) a partir do Complexo de Lançamento LC32/2 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. 
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Para além dos aparelhos anteriores, o Sich-IM transporta dois dispositivos de observação multiespectral MSU-EUI e 
MSU-EU2 que operam nas bandas do visível e do infravermelho. Por outro lado, o veículo está também equipado com o 
dispositivo MTVZA-OK que será utilizado para estudos oceanográficos e atmosféricos, operando no visível, infravermelho e em 


microondas. 


A bordo do Sich-IM seguem alguns dispositivos pertencentes ao projecto “Variant” para estudar a estrutura fina das 
correntes eléctricas, electrostática de baixa frequência e campos magnéticos no plasma ionosférico. Este equipamento permite 
obtenção simultânea de dados das correntes de plasma e dos vectores de campo eléctrico e magnético. 


a, 





O pequeno KSSMF2 


O satélite KSSMF2 tem como objectivo a obtenção de imagens da superfície e das nuvens em 
luz visível. No lançamento o satélite tinha um peso de 65 kg, tendo um peso operacional de 
50 kg. Tal como o Sich-IM, o MS-1ITK Mikron foi desenvolvido pela NPO Yuzhnoye e será 
operado pela Agência Espacial Nacional da Ucrânia (NK AU). 


O desenho do KSSMF2, resultou de um projecto elaborado nos anos 90 pela NPO 
Yuzhnoye para uma plataforma de desenvolvimento de micro-satélites (MS-1ITK Mikron ) a 
ser colocados em órbita pelo foguetão Dnepr-1. 


Lançamento do Sich-IM e do KSSMF2 


Este lançamento esteve inicialmente previsto para ter lugar em Dezembro de 2003, sendo 
adiado por razões técnicas para 15 de Outubro de 2004 e posteriormente para Novembro de 
2004. Um novo adiamento levou a que o lançamento fosse programado para 28 de 
Dezembro, sendo posteriormente antecipado para 24 de Dezembro. 


Pelas 0815UTC do dia 24 de Dezembro forem iniciados os preparativos para o transporte do foguetão 11K68 Tsyklon-3 
(701) para a Plataforma de Lançamento n.º 2 do Complexo de Lançamentos LC32 (LC32/2) do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. As 
0830UTC procedia-se à verificação do equipamento do complexo de lançamento antes do transporte do lançador que também se 


iniciou a essa hora. O lançador foi transportado na 
horizontal desde o edificio de integração e montagem até à 
plataforma de lançamento. Os preparativos para a erecção 
do veículo tiveram início às 0905UTC e a sua colocação na 
posição vertical deu-se às 0930UTC. 


O abastecimento do 11K68 Tsyklon-3 teve início 
as 1045UTC e as operações de pré-lançamento foram 
iniciadas às 1105UTC, sendo finalizadas às 1113UTC com 
o lançador pronto para o voo. O lançamento do 11K68 
Tsyklon-3 (701) teve lugar às 1120UTC. A separação do 
primeiro estágio ocorreu a T+120,28s (1122UTC) a uma 
altitude de 48 km. Após a separação do segundo estágio, o 
primeiro estágio atingiu os 70 km de altitude até cair no 
Distrito de Koyda, Arkhangelsk. O segundo estágio havia 
entrado entretanto em ignição e às 1123UTC (T+211,625s) 
dava-se a separação da ogiva de protecção da carga do 
lançador. As duas metades da ogiva de protecção cairiam 


no Mar de Barents. 


O final da queima do segundo estágio teria lugar 
às 1124UTC (1+277,835s) dando-se a separação do 
terceiro estágio logo de seguida (T+277,85s). O segundo 
estágio acabaria por cair na denominada região M-15 
localizada a Este do Mar da Sibéria. Após a ignição do 
segundo estágio o conjunto entrou numa trajectória sub- 
orbital com um apogeu a 180 km de altitude e um perigeu 
negativo a -2.600 km. 


A primeira ignição do terceiro estágio teve lugar 
às 1125UTC (T+320,008s) e finalizou às 1126UTC 
(T+416,218s), com o veículo a atingir uma órbita terrestre 
com um apogeu a 650 km de altitude e um perigeu a 78 km 
de altitude. Nesta órbita preliminar o terceiro estágio com a 
sua carga passou sobre o Oceano Árctico seguindo para Sul 
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sobre o Oceano Pacífico. A segunda ignição do terceiro estágio teve então lugar às 1159UTC, devendo terminar às 1201UTC. 
Porém, tal não veio a acontecer e a ignição terminou alguns segundos mais cedo aumento o perigeu até aos 280 km, muito longe 
dos 640,467 km de altitude previstos. 


A seguinte tabela mostra os parâmetros orbitais do satélite Sich-IM nas semanas após o seu lançamento: 


E E 





A seguinte tabela mostra os parâmetros orbitais do satélite KSSMF2 nas semanas após o seu lançamento: 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º”) | Período Orbital (min) 
639 282 


25 Dez. 82,56 93,80 
29 Dez. 82,56 9319 





Algumas fontes de informação russas referiram o facto de o Sich-IM poder atingir a sua órbita operacional utilizando 
um sistema de propulsão próprio. No entanto, é sabido que os anteriores satélites da mesma série não possuíam qualquer sistema 
de propulsão próprio e este não é referido na apresentação oficial distribuída pela agência espacial ucraniana. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Sich-IM recebeu a designação internacional 2004-0524 e o número de 
catálogo orbital 28505, enquanto que o satélite KSSMF2 recebeu a designação internacional 2004-052C e o número de catálogo 
orbital 28507. Para os restantes objectos em órbita resultantes deste lançamento ver “Outros objectos catalogados”. 
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26 de Dezembro — 8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 


Cosmos 2411; Cosmos 2412; Cosmos 2413 


O último lançamento orbital de 2004 foi levado a cabo pela Rússia que colocou em órbita mais três satélites para o seu sistema 
de navegação GLONASS. O lançamento teve lugar a 26 de Dezembro e foi realizado por um foguetão 8K82K Proton-K 


equipado com um estágio superior Block DM-2. 


A rede GLONASS 


O sistema GLONASS (GLObalnaya NAvigationnaya 
Sputnikovaya Sistema) é um sistema de radionavegação por 
satélite que permite a um número ilimitado de utilizadores 
obterem dados de navegação tridimensionais sobre 
quaisquer condições atmosféricas, medição de velocidade e 
dados de temporização em qualquer zona do globo ou do 
espaço junto à Terra. 


O sistema GLONASS permite a gerência do 
tráfego naval e aumento da segurança, serviços de 
cartografia e geodestia, monitorização do transporte pelo 
solo, sincronização das escalas de tempo entre diferentes 
objectos, monitorização ecológica e organização de 
operações de busca e salvamento. 


O sistema GLONASS é dirigido para o Governo 
da Federação Russa pelas Forças Espaciais Russas 
(operador do sistema) e providencia benefícios 
significativos às comunidades de utilizadores civis através 
de várias aplicações. O sistema GLONASS possui dois 
tipos de sinais de navegação: o sinal standard de navegação 
precisa (SP) e o sinal de navegação de alta precisão (HP). 
Os serviços de temporização e posicionamento pelo sinal 
SP estão disponíveis a todos os utilizadores civis de um 
modo contínuo, sendo fornecidos em todo o planeta e 
providenciando a capacidade de obter uma localização 
horizontal com uma precisão de entre 57 metros a 70 
metros (probabilidade de 99,7%) e uma precisão de 
localização vertical de 70 metros (probabilidade 99,7%). A 
precisão da medição dos componentes dos vectores de 
velocidade é de 15 cm/s (probabilidade de 99,7%). Estas 
características podem ser significativamente melhoradas 
utilizando modos de navegação diferencial e métodos 
especiais de medição. 


Para obter dados de localização tridimensional, 
medições de velocidade e dados de temporização, o sistema 
GLONASS utiliza sinais rádio que são continuamente 
transmitidos pelos satélites. 


Cada satélite transmite dois tipos de sinais (SP e 
HP). O smal Ll de SP tem um acesso múltiplo na 
frequência de divisão em banda-L: Ll = 1602 MHz + n * 
0,5625 MHz, onde “n” é o número do canal de frequência 
(n = 1,2, 3,...). Isto significa que cada satélite transmite um 
smal na sua própria frequência que difere de outras 
frequências de outros satélites. Porém, alguns satélites 
possuem as mesmas frequências mas esses satélites estão 
localizados em posições anti podais dos planos orbitais e 
não aparecem no mesmo horizonte do utilizador. O receptor 
GLONASS recebe automaticamente os sinais de navegação 


O sistema de tempo GLONASS 


Os satélites GLONASS estão equipados com relógios de césio 
cujo atraso diário não é superior a 5*10 s. Isto providencia 
uma precisão na sincronização do tempo do satélite relativa ao 
sistema GLONASS de cerca de 15 nanossegundos, com 
correcções efectuadas duas vezes por dia pelas estações 
terrestres. O sistema de tempo GLONASS (GLONASST) é 
gerado na base do tempo do sincronizador central. As 
instabilidades diárias do sincronizador central (relógio de 
hidrogénio atómico) não são superiores a 5*10” s. O desvio 
do tempo GLONASST relativamente ao tempo UTC deve ser 
menos de 1 milissegundo. A precisão do desvio deve ser 
inferior a 1 micro segundo. 


É bem conhecido que a escala de tempo fundamental 
na Terra é determinada pelo IAT (International Atomic Time) 
que resulta da análise levada a cabo pelo Bureau International 
de ['Heure (BIH) em Paris que analisa os dados de muitos 
países. A unidade fundamental do IAT é o segundo SI que está 
definido como a duração de 9.192.631.770 períodos da 
radiação correspondente à transição entre dois estados do 
átomo de Césio 133. Devido ao facto de o IAT ser uma escala 
de tempo contínua, possui um problema fundamental para a 
sua utilização prática: o tempo de rotação da Terra em relação 
ao Sol está a diminuir em cerca de 1 s por ano. O IAT irá ficar 
inconvenientemente dessincronizado em relação ao dia solar. 
Este problema foi superado ao se introduzir o UTC que 
decorre ao mesmo ritmo que o IAT mas é incrementado por 
saltos de 1 s quando necessário e normalmente no final de 
Junho ou Dezembro de cada ano. 


É também sabido que cada um dos centros de tempo 
terrestres mantém uma hora local do tempo UTC, a época e a 
variação da qual em relação ao tempo UTC (BIH) são 
monitorizadas e corrigidas periodicamente. 


O tempo UTC (CIS*) é mantido pelo VNIIFTRI 
(Centro Meteorológico Principal para o Tempo da Rússia e 
Serviços de Frequência) em Mendeleevo. Quando o tempo 
UTC é aumentado em Junho ou Dezembro em 1 s, o tempo 
GLONASST também o é, não existindo assim diferenças de 
sincronização entre os dois sistemas. Porém, existe uma 
diferença de 3 horas entre o tempo GLONASST e o tempo 
UTC (CIS). 


Em comparação como sistema GPS (que não sofre 
actualizações como dia solar) existe uma diferença de 
sincronização entre o tempo IAT e o GPS: GPST-UTC = +10 
s; IAT-UTC = +29s, logo GPST+19 s= IAT. 





2 CIS — Comonwealth of Independent States - Comunidade de Estados Independentes (Nota do Editor). 
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de pelo menos quatro satélites e mede as suas pseudo-localizações e velocidades. Simultaneamente selecciona e processa a 
mensagem de navegação dos satélites. O computador do GLONASS processa todos os dados e calcula três coordenadas, três 
componentes de velocidade e o tempo preciso. 


O sistema GLONASS é composto por duas partes principais: a constelação de satélites GLONASS e o complexo de 
controlo terrestre. A constelação de satélites 
GLONASS (fabricados pelo Centro de Mecânica 
Aplicada Reshetnev) completa é composta por 24 
veículos em órbita, distribuídos por três planos orbitais 
cujos nodos ascendentes estão localizados a 120º de 
cada um. Cada plano orbital possui oito satélites com 
argumentos de latitude separados em 45º. Para além 
disso os planos estão separados 15º em latitude. 


Cada satélite GLONASS opera numa órbita 
circular com uma altitude de 19.100 km e uma 
inclinação orbital de 64,8º, completando cada satélite 
uma órbita em 11 horas e 15 minutos. O espaçamento 
entre as órbitas é determinado para que um minimo de 





cinco satélites esteja no horizonte de cada utilizador em 
Em cima: Representação artística de um satélite 11F654 Uragan qualquer parte do globo terrestre. Com uma geodesia 


em órbita terrestre (Imagem: arquivo fotográfico do autor). adequada a constelação GLONASS permite uma 
Em baixo: Representação artística de um satélite 11F654M | navegação global e contínua. Cada satélite transmite 
Uragan-M (Imagem: arquivo fotográfico do autor). um sinal numa radiofrequência que contém dados de 
navegação (efeméride”” da transmissão, alteração do 
tempo do satélite relativo ao sistema de tempo GLONASS e à hora UTC, marcadores de tempo, e almanaque GLONASS) para 
os seus utilizadores. 


O sistema GLONASS é operado pelo GCC (Ground-based Control 
Complex). O GCC consiste no SCC (System Control Center) localizado em 
Krasnoznamensk, região de Moscovo, e várias estações de comando CTS (Command 
Tracking Stations) espalhadas pela Rússia. As estações CTS observam os satélites 
GLONASS e obtêm dados de telemetria provenientes dos sinais dos satélites. A 
informação do CTS é processada no SCC para determinar a hora do satélite e o seu 
estado orbital, além de actualizar a informação de navegação de cada veículo. Esta 
informação actualizada é transmitida ao satélite via CTS que também é utilizado para 
transmitir a informação de controlo. Os dados de detecção do CTS são periodicamente 
calibrados utilizando dispositivos de detecção a laser nas estações QOTS (Quantum 
Optical Tracking Stations). Cada satélite transporta reflectores laser para este 
propósito. A sincronização de todo o processo no sistema GLONASS é muito 
importante para a sua operacionalidade. Existem um sincronizador central no GCC 
para este efeito. O sincronizador central é um relógio de hidrogénio atómico de alta 
precisão que origina a escala de tempo GLONASS. As escalas de tempo a bordo 
(tendo por base relógio atómicos de césio) de todos os satélites GLONASS estão 
sincronizadas com o tempo UTC registado em Mendeleevo, região de Moscovo. 





Os satélites da rede GLONASS são denominados 11F654 Uragan e têm um 
peso aproximado de 1.370 kg, tendo um comprimento de 7,84 metros (sem o 
megnetômetro na sua posição operacional), um diâmetro de 2,35 metros e uma largura de 7,23 metros (sem os painéis solares na 
sua posição operacional). Os satélites 11F654 Uragan têm uma vida útil de dois anos, enquanto que os veículos da nova geração, 
11F654M Uragan-M, têm um período de vida útil de sete anos. Os satélites da rede GLONASS são fabricados pela empresa 
russa Reshetnev NPO Prikladnoy Mekhaniki (NPO PM). 





2? As efemérides são as coordenadas exactas do satélite (x, y, Z € as suas primeira e segunda derivadas) que descrevem a sua 
localização no sistema de referência geocêntrico PZ-90. O almanaque GLONASS mantém uma informação actualizada sobre 
todos os satélites do sistema e inclui os elementos Keplerianos das suas órbitas, dados sobre as alterações do tempo do satélite 
em relação ao sistema GLONASS e os dados sobre o estado de cada veículo. As efemérides GLONASS são computadas no 
sistema ECEF (Earth-Centered, Earth-Fixed) de referência PZ-90 (PZ — Parâmetros da Terra). Os parâmetros para um elipsóide 
terrestre comum para o PZ-90 são: a = 6378136 m; f= 1:298,257839303). 
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O foguetão 8K82K Proton-K DM-2 


O 8K82K Proton-K é um lançador a três estágios que é sem dúvida a locomotiva espacial da Rússia, sendo o seu lançador mais 
potente disponível. Apesar de ser contestado devido ao uso de combustíveis altamente tóxicos, o Proton demonstra uma taxa de 
sucesso comparável à de outros lançadores internacionais. O Proton-K é construído pelo Centro Estadual de Produção e Pesquisa 
Espacial Khrunichev, com sede em Moscovo. 


Utilizando o estágio Block DM-2 (118861), ou outros estágios superiores, 
o lançador Proton-K transforma-se num veículo de quatro estágios. O 8K82K 
Proton-K DM-2 tem um comprimento de 57,20 metros, um diâmetro de 7,40 
metros e um peso de 691.500 kg. É capaz de colocar uma carga de 4.350 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 902.100 kgf. O Proton-K é construído pelo Centro 
Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, sendo o Block DM-2 
—— Payload (118861) construído pela Corporação RSC Energia. 


O Proton teve a sua origem nos anos 60 numa altura em que todos os 


mm Quygen tank Rua a o 
lançadores soviéticos deveriam ter uma justificação militar para o seu 
| J p 
— Kerosene tank desenvolvimento. Nessa altura foi formulado um requerimento para um lançador 
— HD58M engine que fosse capaz de colocar pesadas cargas em órbita, bem como servir de míssil 
balístico com capacidade de transporte de armas nucleares até 100 MT. 
p p 
— Oxldizer tank º a 
(N:0,) A evolução da família de lançadores propostos por Chelomei levou ao 
Pee, ret oo actual 8K82K Proton-K que é também conhecido como Proton-3, UR-500K 
[UDMH) (Designação do Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev), D- 


1 (Designação Sheldom) e SL-13 (departamento de Defesa dos Estados Unidos). A 
versão utilizada neste lançamento também pode ser designada 8K82K Proton-K / 
118861. 


O primeiro estágio 85810K (Proton K-1) tem um peso bruto de 450.510 
TT (QOuidizer tank kg, pesando 31.100 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 
NO) 1.067.659 kgf no vácuo, tendo um Tes de 316 s (o seu Ies-nm é de 267 s) e um Tq 

e Eual tank de 124 s. Este estágio tem um comprimento de 21,2 metros, um diâmetro de 4,2 
(UDMM) metros e uma envergadura de 7,4 metros. Tem seis motores RD-253 (11D48) e 

cada um tem um peso de 1.280 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento 
de 2,7 metros (cada motor tem uma câmara de combustão). Desenvolvendo 
——— Engines 166.725 kgf (em vácuo), tem um Tes de 316 s e um les-nm de 285 s. O Tg de cada 
—— "4x RD0211 motor é de 130 s. Consomem N,0,//UDMH e foram desenhados por Valentin 


' ppl 3x RD-0210 Glushko. 
|| O segundo estágio, 83811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma 


| = RD-0214 engine 


| = RDo213 engine 


beca nica ipa” 
= —- = 
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| 
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massa de 11.715 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo 


[e] 
Teo 


um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com 


— Quidizer tank quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). 
(NO) Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 


— Fuel tank 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em 


1 


(DMA) vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3 (8S812K?), tem um peso bruto de 50.747 
kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 64.260 kgf, 


1 etnia 1 O ——H 
i 
E] 


tendo um Tes de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 


| ——— O PP = 


E envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com 

EP RD-255 engines um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por 
! Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um Tes de 
325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMEH. 





O quarto estágio utilizado nesta missão, o 118861 (Block DM-2), tem um peso bruto de 17.3000 kg e uma massa de 
2.300 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 8.670 kgf, tendo um Ies de 352 s e um Tq de 600 s. Tem um diâmetro de 3,7 
metros, uma envergadura de 3,7 metros e um comprimento de 7,1 metros. Está equipado com um motor RD-58M (também 
designado 11D58M). Desenvolvido por Serguei Korolev, o RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,17 metros e um 
comprimento de 2,27 metros, desenvolvendo 8.500 kgf (em vácuo) com um Tes de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma 
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câmara de combustão e consome LOX e Querosene. Esta versão usa querosene sintético para obter um maior impulso específico. 
Contém também uma unidade de orientação para a colocação de satélites militares em órbita geossíncrona. A versão comercial 
deste estágio é designada Block DM? (sem a utilização do 1fen). 


A seguinte tabela indica os últimos lançamentos levados a cabo com o foguetão 8K82K Proton-K DM-2. De notar que 
todos os lançamentos são levados a cabo desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur, indicando-se assim somente a plataforma de 
lançamento utilizada. 


E DE 
| 1998077 | 30-Dez-98 | 38502 | | LC200PU-39 | Cosmos 2363,Cosmos2364 | 
| 1999-010 | 28-Fev-99 | 38701 | | LC8IPU-Z3 | Radugal(04) 
| 1999-F03 | 27-Out-99 | 38602 | | LC200PUS39 | EkspressAL O 
| 2000-036 | A4-Jul00 | 38902 | | LC200PUS39 | Cosmos2371 


| 2000-063 | 13-Out00 | 39301 | | LC8I PU24 | Cosmos 2374, Cosmos 2375, Cosmos 2376 | 
| 2001-037 | 24-Ago-01 | 40401 | | LCSIPUZA | Cosmos2379 
| 2001-045 | 6OutO1 | | LESIPUZA | Radugal(06) 
| 2001-053 | 1Dez0l | || CSI PUZ4 | Cosmos 2380, Cosmos 2381, Cosmos 2382 
Cosmos 2411, Cosmos 2412, Cosmos 2413 





O último lançamento orbital de 2004 


O lançamento de mais um trio de satélites para a rede de posicionamento global GLONASS estava inicialmente previsto para ter 
lugar a 25 de Dezembro de 2005 com a colocação em órbita de dois veículos Uragan e um veículo Uragan-M. A 28 de Janeiro de 
2004, a agência noticiosa russa ITAR-TASS anunciava o lançamento destes satélites para o final desse ano referindo também o 
início dos testes dos novos satélites Uragan-K que no futuro irão substituir os veículos Uragan-M e que terão uma vida útil de 
dez anos. A agência ITAR-TASS referia também que a Agência Espacial Europeia, que pretende estabelecer a sua própria rede 
de posicionamento global GALILEU, havia acordado com a agência espacial russa a utilização de satélites Uragan-M para testar 
equipamento que posteriormente será utilizado na rede GALILEU. Foi também referido que as duas agências não haviam 
colocado de parte a fusão entre as duas redes de posicionamento global no futuro. 


A 14 de Julho a agência Interfax anuncia que a rede do sistema de navegação por satélite russa deverá estar finalizada 
por volta do ano 2008, mantendo-se o actual estado de financiamento do sistema. A Interfax referia também que naquela data 
estavam operacionais 11 satélites, sendo necessários 18 satélites para proporcionar um sinal ininterrupto para um utilizador do 
sistema. 


No dia 16 de Novembro é entregue no Cosmódromo GIK-5 Baikonur o satélite Uragan-M n.º 12L (também denominado 
Uragan-M 712) e a 2 de Dezembro é entregue a bordo de um avião de carga Iliushyn IL-76 o segundo Uragan (n.º 797), não 
sendo descortinada a data de entrega do primeiro satélite Uragan. Nesta altura já os dois restantes satélites haviam sido 
submetidos a testes estruturais e os seus painéis solares haviam sido também testados no interior do edifício MIK 92-50. O 
abastecimento do terceiro satélite teve lugar a 6 de Dezembro na estação de abastecimento na Área 31 do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur. Posteriormente os três satélites foram submetidos a testes de autonomia, sendo posteriormente colocados no estágio 
superior Block DM-2 (104L) a 17 de Dezembro e integrados com a ogiva de protecção do lançador a 18 de Dezembro. Ao 
mesmo tempo que decorria a preparação dos três satélites, decorria a integração e montagem do foguetão lançador 8K82K 
Proton-K (410-09) no interior do edifício MIK 92-1. 


A integração do estágio Block DM-2 (104L) com o foguetão 8K82K Proton-K (410-09) teve lugar a 21 de Dezembro. 
Após a realização de testes ao lançador, a Comissão Governamental que supervisionou os preparativos, autorizou o lançamento 
dos três novos satélites para o sistema GLONASS a 26 de Dezembro pelas 1353:31UTC, com a data de lançamento alternativa 
estabelecida para as 1349:27UTC do dia 27 de Dezembro. 


O lançador foi transportado desde o edificio MIK 92-1 para a Plataforma de Lançamento PU-23 do Complexo de 
Lançamento LC81 às 0330UTC do dia 23 de Dezembro. O lançamento acabou por ter lugar à hora prevista, às 1353:31UTC do 
dia 26 de Dezembro. O final da ignição do primeiro estágio teve lugar às 1355:38UTC (T+126,83s) e a separação da ogiva de 
protecção da carga teve lugar às 1356:49UTC (T+197,5s). O primeiro estágio do lançador caiu na Área n.º 148 localizada do 
distrito de Karaganda, Cazaquistão, enquanto que as duas metades da ogiva de protecção caíram na Área n.º 150 (não 
identificada). O final da queima e separação do segundo estágio aconteceu às 1359:09UTC (T+337,72s), com o terceiro estágio a 
entrar em ignição logo de seguida. O segundo estágio acabou por cair na Área n.º 370 localizada no distrito de Tomsk, Rússia. 
Esta foi finalizada às 1403:11UTC (T+580,342UTC). A separação entre o terceiro estágio e o estágio superior Block DM-2 teve 
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lugar às 1403:24UTC (T+592,723s) e a sua primeira ignição teve lugar às 1442:5SIUTC (T+2959,87s), prolongando-se até às 
1448:37UTC (T+3306,34s). A segunda e última ignição do Block DM-2 aconteceu às 1735:39UTC (T+13328,27s) e foi 
finalizada às 1738:02UTC (T+13471,48s). A separação dos três satélites foi sequencial, iniciando-se às 1738:17UTC 
(T+13486,48s). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Uragan 796 recebeu a designação Cosmos 2411, enquanto que o satélite 
Uragan 797 recebeu a designação Cosmos 2412 e o satélite Uragan-M 12L recebeu a designação Cosmos 2413. 


A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais do satélite Cosmos 2413 que recebeu a Designação Internacional 2004- 
0534 e o número de catálogo orbital 28508. Inicialmente estava planeado que os três satélites ficassem colocados numa órbita 
circular com uma altitude de 19.137 km, uma inclinação orbital de 64,83º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 
675,73 minutos. 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º”) | Periodo Orbital (min) 
19143 19134 64,85 676,08 


19136 18862 64,85 670,55 


A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais do satélite Cosmos 2411 que recebeu a Designação Internacional 2004- 
053B e o número de catálogo orbital 28509. 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º”) | Período Orbital (min) 
26 Dez. 19141 19136 64,85 676,08 
16 Jan. 19132 18908 64,84 671,37 


19130 19038 64,83 673,92 


A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais do satélite Cosmos 2412 que recebeu a Designação Internacional 2004- 
053C e o número de catálogo orbital 28510. 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (º”) | Periodo Orbital (min) 
19143 19135 64,83 676,08 








19133 18725 64,85 667,77 





Para os restantes objectos em Órbita resultantes deste lançamento ver “Outros objectos catalogados”. 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Novembro e Dezembro de 2004. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica 
respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Orbital Information Group 
(OIG) da National Aeronautics and Space Administration. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data 
06 Novembro 


06 Novembro 


08 Novembro 


18 Novembro 


20 Novembro 


17 Dezembro 


18 Dezembro 


21 Dezembro 


23 Dezembro 


UTC Des. Int. 
0310 2004-044A 


0539:00 2004-045 A 


1830  NNA 


1045 2004-0464 


1716:01 2004-047A 


1207 2004-0484 


1626:12 2004-0494 


2004-049B 


2004-049€C 


2004-049D 


2004-049E 


2004-049F 


2004-049G 


2150 2004-0504 


2219:34 2004-0514 
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28470 Zi Yuan-2 (3) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 

28474 USA-180 (Navstar-61)  Delta-2 7925-9.5 (D308) 

NNA  Oblk 14414 Soyuz-2-1A (001) 

28479 Shiyan Weixing-2 CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-14) 

28485 Swift Delta-2 7420-10C (D309) 

28472. AMC-16 (GE-16) Atlas-5/521 (AV-005) 

28492 Helios-2A Ariane-5G+ (V165/L520) 

28493 Nanosat-01 

28494  Essaim-l 

28495 Essaim-4 

28496  Essaim-2 

28497 Essaim-3 

28498 Parasol 

28500 DemosSat Delta-4 Heavy/4050H (D310) 
3CSat-1 “Sparkie” 
3CSat-2 “Ralphie” 

28503 Progress M-51 (ISS-16P) 11A511U Soyuz-U (092) 


Local 


Taiyuan, LC] 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 
Xichang SLC 

Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


CSG Kourou, ELA-3 


Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 


Peso (kg) 


200 
1.331 
4.200 
5.700 
50 
120 
20 
20 
120 
15 
5.908 
15 

15 


7.250 


q 


24 Dezembro 1120 2004-052 A 
26 Dezembro | 1349:27 2004-0534 
2004-053B 
2004-053C 


28505 


28507 


28508 


28509 


28510 


Sich-1M (Okean-01 N9) 11K68 Tsyklon-3 (711) 


KS5MF2 


Cosmos 2411 


Cosmos 2412 


Cosmos 2413 


Data Lançamento Des. Int. 


17 Dezembro 
14 Outubro 


29 Outubro 
29 Outubro 
05 Julho 

14 Outubro 
19 Outubro 
18 Dezembro 
23 Dezembro 
24 Dezembro 
26 Dezembro 
26 Dezembro 
26 Dezembro 
26 Dezembro 
26 Dezembro 


2004-048B 
2004-041C 


2004-043H 
2004-043) 
1989-0526 
1999-057NG 
2004-042C 
2004-049H 
2004-051B 
2004-052B 
2004-053D 
2004-053E 
2004-053F 
2004-0536 
2004-053H 


NORAD Designação 


28473 
28477 


28478 
28487 
28489 
28490 
28491 
28499 
28503 
28506 
28511 
28511 
28513 
28514 
28515 
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Centaur VI (AV-005) 
Tanque Breeze-M 


Motor Auxiliar 
Motor Auxiliar 
(Destroço) 
(Destroço) 
Fengyun-2C AKM 
L-9 (V165/L520) 
Block-I (092) 
118693 (701) 

Block DM-2 (104L) 
SL-12 R/B(2) (104L) 
Plataforma SL-12 
Motor Auxiliar 
Motor Auxiliar 


8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 


GIK-1 Plesetsk, LC32/2 
60 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


Em Órbita 
2.070 


1.415 
1.415 


1.480 


Outros Objectos Catalogados 


Lançador 


Atlas-5/521 (AV-005) 


Local 


Cabo Canaveral, SLC-41 


8K82M Proton-M (535-08) Breeze-M (88510) 


8K82K Proton-K DM-2M (410-08/15L) 
8K82K Proton-K DM-2M (410-08/15L) 
8K82K Proton-K DM-2 (340-02) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 
CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-9) 
Ariane-56+ (V165/L520) 

11A511U Soyuz-U (092) 

11K68 Tsyklon-3 (701) 

8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 
8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 
8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 
8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 
8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-40 
Taiyuan, LC] 

Xichang SLC, LC2 

CSG Kourou, ELA-3 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
GIK-1 Plesetsk, LC32/2 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


TA 


Regressos / Reentradas 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são gentilmente cedidas pelo OIG da NASA, Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. 

06 Dez. Ree. 1976-066C 
10 Dez. Ree. 1973-086BW 
11 Dez. Ree. 1999-035E 
12 Dez. Ree. 2000-060B 
12 Dez. Ree. 2003-020B 
15 Dez. Ree. 1990-101D 
22 Dez. Ree. 2004-032 A 
23 Dez. Ree. 2004-047B 
25 Dez. Ree. 1999-035C 
26 Dez. Ree. (a) 2004-051B 
27 Dez. Ree. 2004-053D 
28 Dez. Ree. 2004-053F 
29 Dez. Ree. 2001-037F 


NORAD Designação 
Burner-2 (D125) 
(Destroço) 
(Destroço) FUSE 
H-10-3 (V133) 


09017 
07078 
28387 
26560 
27812 
20952 
28399 
28486 
27407 
28504 
28511 


28513 


26897 


Centaur V1 (AV-002) 


Block-L 


Progress M-50 
Delta-K (D309) 
(Destroço) FUSE 
Block-I (092) 
Block DM-2 (104L) 


Plataforma SL-12 


Motor Auxiliar 


Lançador 


Delta-2914 (611/D125) 
Delta-0300 (576/D98) 
Delta-2 7320-10C (D272) 
Ariane-42L (V133) 
Atlas-5/401 (AV-002) 
8K78M Molniya-ML 

1 A511U Soyuz-U (685) 
Delta-2 7420-10C (D309) 
Delta-2 7320-10C (D272) 
1 A511U Soyuz-U (092) 


Data Lancç. 


08 Julho 

06 Novembro 
24 Junho 

06 Outubro 
13 Maio 

23 Novembro 
11 Agosto 

20 Novembro 
24 Junho 

23 Dezembro 


8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 


26 Dezembro 


8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) 


26 Dezembro 


8K82K Proton-K / DM-2M (404-01) 


24 Agosto 


Local Lançamento 


Cabo Canaveral, LCI7A 

Vandenberg AFB, SLC-2W 

Cabo Canaveral, SLC-17A 

CSG Kourou, ELA-2 

Cabo Canaveral, SLC-41 

NIIP-53 Plesetsk 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
Cabo Canaveral, SLC-17A 

Cabo Canaveral, SLC-17A 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 


D. Órbita 


10378 
11357 
1997 
1528 
579 
5136 
133 
33 
2011 
3 


l 
2 


1223 


(a) O estágio Block-I (28504 2004-051B) do foguetão lançador 11A511U Soyuz-U (092) que colocou em órbita o cargueiro Progress M-51 (28503 2004-051A) a partir da Plataforma PU- 
5 do Complexo LC1 (17P32-5) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, reentrou na atmosfera terrestre às 1239UTC sobre o Oceano Atlântico (9,81ºS — 325,91ºE). O erro associado à hora 


da reentrada é de +/- 3 minutos (Harro Zimmer). 


Próximos Regressos e Reentradas 


Previsão de reentrada atmosférica obtida a 24 de Março de 2005 e fornecido pelo Space Track. Estes objectos deverão reentrar na atmosfera terrestre nos próximos 60 dias na data indicada. 


Des. Int. 


1972-069C 
1995-019B 
1999-057T 
2002-037F 
1992-93FJ 
1963-053K 


Nome 


Scout B-1 (Destroço) 


Centaur 


CZ-4 (Destroço) 


SL-12 (Motor Aux) 


SL-16 (Destroço) 


Scout X-4 (Destroço) 


Em Órbita — Vol. 4- N.º 50 / Janeiro de 2005 
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06250 
23554 
26131 
27475 
22469 
17665 


Data 


26 Março 
31 Março 


04 Abril 
17 Abnil 
20 Abril 
23 Abril 


To 
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Quadro dos Próximos Lançamentos Tripulados 





Data: 15 de Abril de 2005 Veículo/Missão: Soyuz TMA-6 / ISS-10S *Eneide” 

Veículo lançador: 11A511FG Soyuz-FG 

Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 

Tripulação: S. Krikalev (6); J. Philhps (2); R. Vittori (2) /M. Tyurin; D. Tani; R. Thirsk 

A missão Soyuz TMA-6 (ISS-10S) irá transportar os membros da Expedição 11 (Krikalev e Phillips), levando a cabo a missão 


conjunta europeia Eneide (Vittori). Krikalev e Philhps irão receber a bordo a primeira tripulação de um vaivém espacial após o 
desastre com o vaivém OV-102 Columbia. 





Data: 15 de Maio 2005 (janela de lançamento disponível até 3 de Junho de 2005) 

Missão: STS-114/ISS-LF-1 (MPLM Raffaello) 

Veículo Lançador: OV-103 Discovery (31) 

Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 12 dias 

Tripulação: E. Collins (4); J. Kelly (1); S. Noguchi (1); S. Robinson (3); A. Thomas (4); W. Lawrence (3); C. Camarda (1) 

Esta será basicamente uma missão de teste, sendo o primeiro voo de um vaivém espacial após o desastre do vaivém OV-102 
Columbia. Sendo também um voo logístico irá transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS utilizando 


o módulo Raffaello. Durante a missão serão levadas a cabo actividades extraveículares para remover e substituir alguns CMG 
(Control Moment Gyroscope). Será também colocada a plataforma externa ESP-2 (External Stowage Platform-2). 
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Missão de Socorro STS-300 OV-104 Atlantis KSC, LC-39A 
B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2) 
O vaivém espacial OV-104 Atlantis estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-114 caso surja algum 
problema durante o voo. Os membros da missão STS-114 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém 
Atlantis. 
Data: 10 de Julho de 2005 (janela de lançamento disponível até 1 de Agosto de 2005) 
Missão: STS-121/ISS-ULF-1.1 
Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (27) 
Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 11 dias 
Tripulação: S. Lindsey (4); M. Kelly (2); P. Sellers (2); M. Fossum (1); S. Wilson (1); L. Nowak (1); S. Volkov (1) 
Esta será basicamente uma missão de teste, sendo o segundo voo de um vaivém espacial após o desastre do vaivém OV-102 
Columbia. Sendo também um voo logístico 1rá transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS. 
Missão de Socorro STS-301 OV-103 Discovery KSC, LC-39 
B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2) 
O vaivém espacial OV-103 Discovery estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-121 caso surja algum 


problema durante o voo. Os membros da missão STS-121 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém 
Discovery. 


Data: Setembro de 2005 

Missão: Shenzhou-6 

Veículo Lançador: CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6) 

Local lançamento: Jiuquan Duração: 5 a 7 dias 

Tripulação: Zhai (7), Nie (2) 

A segunda missão espacial chinesa terá lugar no segundo semestre de 2005. A tripulação desta missão é especulativa e baseia-se 
nos membros suplentes da missão Shenzhou-5. O voo deverá ter uma duração de 5 a 7 dias. 

Data: 27 de Setembro de 2005 (222) 

Missão: Soyuz TMA-7 / ISS-11S 

Veículo lançador: 11A5S11FG Soyuz-FG 

Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 

Tripulação: W. McArthur (4): V. Tokarev (2); S. Williams (1) /J. Williams, A. Lazutkin; C. Anderson 


Tanto a tripulação como a data de lançamento dependem do resultado e calendário de lançamentos dos vaivéns espaciais 
americanos. A tripulação aqui referida tem em conta um atraso nas missões americanas. 
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Data: 8 de Dezembro de 2005 (data em revisão dependendo das missões anteriores dos vaivéns espaciais) 
Missão: STS-115/ ISS-12A 

Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (28) 

Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 11 dias 

Tripulação: B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2); S. MacLean (2); H. Stefanyshyn-Piper (1) 


Esta missão tem como objectivo colocar na ISS o segundo segmento da estrutura ITS (ITS P3/P4). Os astronautas irão também 
montar painéis solares e baterias durante actividades extraveiculares. 


9 de Fevereiro de 2006  STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (32) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
M. Polansky (2); W. Oefelem (1); R. Curbeam (3); J. Higginbotham (1); N. Patrick (1); A. €. Fuglesang (1) 


6 de Abril de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S 11A511FG Soyuz-FG | GIK-5 Baikonur, 17P32-5 


4 de Maio de 2006 STS-117/ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
F. Sturckow (3); Lee Archambault (1); J. Reilley (3); R. Mastracchio (2); P. Forrester (2); S. Swanson (1) 


7 de Junho de 2006 STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
S. Kelly (2), C. Hobaugh (2), S. Parazynski (5), D. Williams (2), B. Morgan (1), L. Nowak (1) 


26 de Setembro de 2006 Soyuz TMA-9/ISS-13S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
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28 de Setembro de 2006 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 


7 de Dezembro de 2006 STS-120/ISS-10A Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
J. Halsell (6), A. Poindexter (1), W. Lawrence (3), P. Sellers (2), M. Foreman (1), S. Wilson (2) 


on) STS-123/ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
PPP, DIR, DIR, VW, TJ. Williams, Lazutkin, C. Anderson /M. Lopez-Alegria, S. Treshschyov, G. Reisman 


.... 9 0 Co ay 0 a 0 0) 0 0 0 04 


Quadro de Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se 
pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a 
órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede 
informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre 
as quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais 
realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, 
ser muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos suborbitais, é uma numeração pessoal 
baseada na observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda que atingem altitudes orbitais mas que 
no entanto não atingem a órbita terrestre. No futuro poder-se-á criar no Em Orbita uma secção dedicada aos lançamentos por 
foguetões sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima referidos. 


Data Hora Des. Int. Nome Lançador Local 

02 Nov 0925  S027 R-29R RSM-50 K-433 St. Georgiy Pobedonosets, 
Mar de Okhotsk 

02 Nov 0952  S028 RS-12M Topol-M GIK-1 Plesetsk 

I6 Nov 2234 S029  X-43A3 Hyper-X HXLV Edwards AFB, EUA 

22 Nov 0835  S030  Maxus-6 Castor-4B Kiruna, Suécia 

15 Dez. 0545  S031 IFT-13€C Polaris A3/Orbus-1 (STARS) Kodiak, EUA 

22 Dez. 0830  S032 15A18M R-36M2 RS-20V Voyevoda Dombarovsky, Rússia 

24 Dez. 0939  S033 RS-12M Topol-M GIK-1 Plesetsk 


2 de Novembro — R-29R RSM-50 


O míssil R-29RM Sineva / SS-N-23 Skiff 


O míssil R-29RM Sineva (nome industrial 3M37), também conhecido no Ocidente 
com a designação SS-N-23 Skiff e RSM-54, é um veículo a três estágios de propulsão 
líquida (UDMH e N504) e que transporta 4 ou 10 MIRV (Multiple Independently 
Targetable Re-Entry Vehicle). Em comparação com o R-29R o R-29RM possui um 
peso superior de entre 40.300 kg (R-29M - 35.500 kg), permitindo o transporte de uma 
carga superior 2.800 kg (R-29M — 1.650 kg) e atingindo um alcance superior de 8.300 
km (R-29M — 8.000 km). O R-29M incorpora um número significativo de alterações 
em relação ao seu predecessor R-29M. 


O diâmetro do R-29RM foi aumentado em 0,1 metros (R-29R — 1,8 metros de 
diâmetro) o que permitiu um aumento na capacidade de carga de propolente. O 
comprimento deste míssil aumentou ligeiramente de 14,1 metros (R-29R) para 14,8 
metros (R-29RM), permitindo que as dimensões dos tubos de lançamento dos mísseis 
permanecessem constantes. O sistema de lançamento D-9M para o míssil R-29RM é 
baseado no sistema D-9R. 


Hz 


E, 
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mo 
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Ao contrário do R-29 e do R-29R, o sistema de propulsão do primeiro estágio 
do R-29RM possui quatro câmaras de controlo. Os motores dos três estágios estão 
localizados nos tanques. O sistema de propulsão do terceiro estágio e o sistema de 
propulsão de pós-propulsão utilizam os mesmos tanques de combustível. As ogivas 
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estão localizadas numa cavidade interna no fundo cónico côncavo do tanque superior do segundo estágio na periferia do 
sustentador do terceiro estágio. 


O desenvolvimento do sistema de lançamento D-9RM e do míssil R-29RM foi iniciado pela NII Mashinostroyeniya em 
1979. Uma série de lançamentos de desenvolvimento a partir de uma plataforma flutuante foi inicialmente levada a cabo, seguida 
por 16 voos de ensaio a partir de uma plataforma terrestre e de testes em submarinos. A colocação ao serviço do sistema D-9RM 
foi iniciada em 1986. 


Quatro submarinos (classe Delta-IV) foram equipados com sistemas de lançamento D-9RM, transportando 16 mísseis 
R-29RM com quatro ogivas cada um. Os mísseis R-29RM que transportavam 10 ogivas não foram colocados ao serviço. 


Em 1988 o sistema de lançamento foi modernizado permitindo uma maior precisão. Os mísseis foram também 
equipados com ogivas melhoradas. 


Às 0925UTC do dia 2 de Novembro foi lançado um míssil R-29R a partir do submarino 667BDR K-433 Svyatoi 
Georgiy Pobedonosets (pertencente ao 16º esquadrão de submarinos estratégicos da esquadra do Pacífico), localizado no Mar de 
Okhotsk. O lançamento foi levado a cabo com o submarino submergido. As forças militares russas referiram que a ogiva do 
míssil acabou por atingir a área de testes Chizha localizada na Península de Kanin. 


2 de Novembro — RS-12M Topol-M 


Às 0952UTC do dia 2 de Novembro de 2004, as Forças Militares Russas levaram a cabo um teste de um míssil balístico Topol- 
M a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Este terá sido o 81º lançamento de um Topol-M desde 1981. 


O RS-M2 Topol-M é o equivalente russo ao míssil balístico intercontinental LGM-30 Minutman III dos Estados Unidos. 
O Topol-M tem um comprimento de 22,7 metros e um diâmetro de 1,95 metros, tendo um peso de 47.200 kg e um alcance de 
11.000 km. E um veículos a três 
estágios que consomem combustível 
sólido e pode ser lançado a partir de 
silos subterrâneos ou plataformas 
móveis. O Topol-M constitui a base 
das forças nucleares estratégicas da 
Rússia para o Século XXI. A alta 
sobrevivência das plataformas móveis é 
atingida com a capacidade de executar 
movimentações fora das vias de 
comunicação (estradas, vias normais de movimentação) que lhe permite uma mudança contínua de localização e o lançamento do 
míssil a partir de qualquer ponto. 





O Topol-M é o primeiro míssil a ser construído na Rússia sem a participação da Ucrânia ou de outras nações da 
Comunidade de Estados Independentes. O primeiro teste do Topol-M teve lugar a 20 de Dezembro de 1994, com a fase de testes 
a terminar no ano seguinte. Todos os voos de testes foram bem sucedidos, mas a produção em larga escala não foi iniciada 
devida à falta de fundos. 


O quarto voo teste do Topol-M foi concretizado a 8 de Julho de 1997 a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. O oitavo 
voo teste teve lugar a 3 de Setembro de 1999, tendo a ogiva atingido o alvo localizado na zona de Kura, na Península de 
Kamchatka. O décimo teste foi realizado a 10 de Fevereiro de 2000 e outro teste teve lugar a 27 de Setembro de 2000. 


Os primeiros Topol-M foram colocados em serviço a Dezembro de 1997 na Divisão de Taman, localizada em 
Tatischevo — Saratov Oblast. 


19 de Novembro — X-43A-3 (Hyper-X) 


Este foi o último teste do veículo hipersónico X-43A-3 
Hyper X, estando inicialmente previsto para ter lugar no 
mês de Setembro, sendo adiado para 9 de Novembro e 
posteriormente para o dia 15 de Novembro. 


Após um adiamento devido a um problema 
técnico com o veículo X-43A, os responsáveis da NASA 
não desejariam ter obtido melhor resultado do que foi 
obtido nesta última missão do Hyper-X. O principal 
objectivo deste voo era o de validar a operação do motor 
supersónico scramjet do X-43A, ao atingir uma 
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velocidade de quase 11.265 km/h de acordo com as informações fornecidas pela NASA, 


O voo fez parte do programa Hyper-X que pretendeu levar a cabo pesquisas para o desenvolvimento de tecnologias de 
propulsão que permitam um acesso mais barato ao espaço e a realização de voos atmosféricos a alta velocidade. O programa 
proporcionou a obtenção de dados que terão um alto potencial de aplicação em futuros veículos. 


No período máximo do voo o foguetão lançador atingiu uma velocidade de Mach 9,8, superando o anterior recorde de 


Mach 7,0 atingido a 27 de Março de 2004. 


22 de Novembro — Maxus-6 (Castor-4B) 


O foguetão sonda Maxus-6 foi lançado com sucesso às 0835UTC do dia 22 de 
Novembro de 2004 a partir do Centro de Lançamentos de Esrange, Kiruna — Suécia. 
O foguetão transportou uma carga contendo oito experiências científicas, tendo 
atingido uma altitude de 706 km antes de reentrar na atmosfera e proporcionando 12 
minutos de microgravidade. 


Propulsionado por um motor Castor-4B, o Maxus-6 foi lançado antes do 
nascer do Sol, proporcionando assim um excelente espectáculo aos observadores em 
Esrange. 


As experiências transportadas abrangiam diversas áreas como a Biologia, 
Física dos Fluidos e Física dos Materiais, sendo monitorizadas ao longo da missão 
utilizando um sistema de telemetria. O contentor contendo a carga foi entrada logo 
após a aterragem e recolhido por um helicóptero. As amostras dos materiais e as 
experiências biológicas serão analisadas pelos diversos institutos participantes na 


missão. 





15 de Dezembro — Polaris A3/Orbus-1 (STARS) — IFT-13€ 


Um teste do novo sistema de defesa anti míssil dos Estados Unidos que pretendia ensaiar a intercepção de um míssil atacante 
sobre o Oceano Pacífico, falhou após o míssil interceptor não ter abandonado o seu silo tendo-se desactivado automaticamente. 





O teste, primeiro deste tipo a ser levado a cabo, já havia sido 
anteriormente adiado por duas vezes devido ao mau tempo registado nos locais de 
lançamento (12 de Dezembro) e devido a problemas com um transmissor de rádio. 


Ás 0545UTC do dia 15 de Dezembro de 2004 foi lançado desde Kodiak, 
Alasca, um míssil Polaris A3/Orbus-l (STARS) que percorreu uma trajectória 
sobre o Oceano Pacífico a qual deveria ser interceptada por um outro míssil que 
deveria ser lançado desde o Atol de Kwajaleim. Porém, pelas 0601UTC quando o 
míssil interceptor estava a ser preparado para o lançamento, foi automaticamente 
desactivado devido a uma anomalia ainda não especificada. De salientar que o Atol 
de Kwajalein faz parte da República das Ilhas Marshell onde se localiza a área de 
testes Ronald Reagan. 


Em testes anteriores os alvos foram interceptados com sucesso em cinco 
ensaios num total de oito tentativas. Porém, desde Dezembro de 2002 os ensaios 
têm sido repetidamente adiados ou cancelados levantando questões sobre a 
fiabilidade do sistema. 


O Polaris-A3/Orbus-1 é desenvolvido pela Lockheed Martin Missiles & 
Space, sendo operado pelo US Army Space & Missile Defense Command. O 
veículo de intercepção OBV é desenvolvido pela Orbital Sciences Corporation, 
sendo operado pelo US Missile Defense Agency. 


Apesar da ausência de voos com sucesso, o Presidente George W. Bush deverá declarar o sistema operacional. 
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22 de Dezembro — RS-20V Voyevoda (15418M R-36M2) 


Ás 0830UTC do dia 22 de Dezembro as Forças Estratégicas de Mísseis do Ministério da Defesa 
da Rússia lançaram um míssil balístico Intercontinental 15A18M (RS-20V Voyevoda) a partir 
das instalações militares localizadas em Dombarovsky, Rússia. O lançamento foi levado a cabo 
no âmbito do programa de extensão de vida destas armas e de acordo com os planos de treino de 


combate das Forças Estratégicas de Mísseis. O míssil utilizado encontrava-se em operação desde 
Novembro de 1988. 


Equipas militares das Tropas das Forças Estratégicas assistiram as operações de 
lançamento juntamente com uma equipa do Bureau Estatal Yuzhnoye, estando também presentes 
representantes industriais da Rússia e da Ucrânia. 


Tendo como base os dados de telemetria obtidos, os sistemas do lançador operaram sem 
qualquer problema. As ogivas atingiram os alvos localizados na Península de Kamchatka. 


O Bureau Estatal Yuzhnoye desenvolveu o míssil 15A18M em conjunto com os seus 
parceiros russos e ucranianos, tendo sido construído nas instalações da Yuzhmash. 





24 de Dezembro — RS-12M Topol-M 


Às 0939UTC do dia 24 de Dezembro de 2004, as Forças Militares Russas 
levaram a cabo um teste de um míssil balístico Topol-M a partir do 
Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Este terá sido o 82º lançamento de um 
Topol-M desde 1981. 


Este for o 4º teste da versão móvel do míssil Topol-M que 
completou assim o seu programa de ensaios. A entrada em serviço do novo 
sistema deverá acontecer em 2006. 


A ogiva deste míssil acabou por atingir o alvo designado 
localizado na área de ensaios de Kura, Península de Kamchatka, às 
I003UTC. 





Cronologia Astronáutica (XXII) 


Por Manuel Montes 


-1921: F.A. Tsander (imagem ao lado) propõe um veículo misto. Estaria equipado com motores 
de hélice que usaria até certa altitude, para depois passar a utilizar um sistema de foguetões. Os 
segmentos aerodinâmicos que deixassem de ser úteis seriam convertidos automaticamente em 
combustível após passarem por um forno. 


-18 de Fevereiro de 1921: A.A. Andreyev solicita uma patente para um novo conceito: uma 
mochila auto propulsionada mediante um motor de foguetão e de uso individual. O motor usaria metano 
e oxigénio, e permitiria ascender até 22 km de altitude em 7 minutos. 





-26 de Fevereiro de 1921: Robert Goddard publica a sua resposta aos críticos das suas ideias de uma viaje à Lua com um 
foguetão não tripulado. O cientista ocupa-se de todos os pontos problemáticos, aprofundando os aspectos gerais do projecto. 


-1 de Março de 1921: N.I. Tikhomirov e V.A. Artemyev (chefe do projecto) fundam em Moscovo um laboratório 
dedicado à investigação de foguetões de combustível sólido. Será o gérmen do futuro Laboratório de Dinâmica de Gases, que em 
1928 será trasladado a Leninegrado. 


-11 de Julho de 1921: Após ter conseguido convencer a Marinha para que aporte alguns fundos (2.000 dólares) para os 
seus desenvolvimentos na área dos foguetões sólidos (1920), Goddard trabalha de forma intensiva que se dá conta de que o 
futuro se encontra realmente nos sistemas de propulsão líquida. Vendo que são estes os que devem ser desenvolvidos de 
imediato, e após averiguar como manipular combustíveis líquidos, começa a desenhar e construir uma câmara de combustão 
adequada, assim como as bombas de pressão. Somente desta maneira obterá um sistema viável e prático, capaz de dar carta de 
validez a todas as suas ideias em torno das viagens espaciais. 


-1922: Ernest Welsh propõe uma nave espacial que se moveria à base da detonação de Melonita no ar comprimido. 


-1922: Até 1926, surgem rumores no Ocidente de que os russos haviam construído um foguetão interplanetário, 
desenhado a partir de 1922. Mencionam-se os nomes de Tsiolkovsky e Tsander como responsáveis do programa, um projecto 
obviamente inexistente. 
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-1923: Aleksey Tolstoy publica a novela “Aelita”, uma narração de ficção-científica protagonizada por cosmonautas 
russos sobre Marte. Este nome será utilizado quatro décadas mais tarde para baptizar o programa tripulado soviético que deverá 
enviar homens ao Planeta Vermelho. 


-Março de 1923: Robert Goddard continua a desenvolver os elementos que darão forma ao seu foguetão. Para proteger o 
funcionamento do motor, o cientista começa a utilizar um conceito muito importante: a refrigeração regenerativa. Consiste em 
usar o próprio combustível que alimenta a câmara de combustão para refrigerar antes as paredes da tubeira que permite a saída 
dos gases. O novo circuito prolonga a vida da tubeira e resolve o problema da busca de materiais capazes de resistir a altas 
temperaturas. 


-Abril de 1923: G. A. Crocco, um especialista italiano em Aeronáutica, elabora um relatório no qual conclui que a única 
forma de aceder ao espaço exterior é mediante um mecanismo a reacção, apesar de desconhecer que produto químico seria capaz 
de proporcionar a energia necessária. Menciona-se o uso da energia nuclear como alternativa factual. 


-Junho de 1923: O austríaco Schmiedl desenvolve um sistema de foguetes de pólvora que podem ser utilizados para o 
transporte de correio. Para convencer o serviço postal sobre o seu uso, constrói vários modelos cada vez más aperfeiçoados (V-1, 
V-2, etc.). Os modelos mais sofisticados (R-1) alcançam distâncias de 3 ou 4 km transportando até 330 cartas. O R-1 só pesava 
30 kg. 


-1 de Novembro de 1923: Goddard põe a funcionar um pequeno motor alimentado mediante bombas por gasolina e 
oxigénio líquido, numa local de ensaios. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 
1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias 
del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T 
Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 


Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). E medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( a (kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 
0,1% de água. O N,04 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase 
sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. 
O N50, é fabricado através da oxidação catalítica da amônia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura 
de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
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dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” À 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e 
não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso 
pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido 
altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O 
hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os 
óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto- 
para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o 
seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação 
causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar 
irritação. 
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